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Resumen

A lo largo de este documento se presenta el analisis aerodindmico y de
mecanica del vuelo, profundizando en el andlisis propulsivo, del
vehiculo aéreo no tripulado AUKAN que el Centro de Investigaciones
Aplicadas se encuentra desarrollando. Para la realizacién de este
trabajo se han adaptado los desarrollos tedricos a la configuracién no
tradicional de este vehiculo, el cual posee un empenaje en “V” y
propulsidon en posicién de empuje.

Debido a que este UAV es de proporciones menores a las aeronaves
tripuladas pequenas, resulta de interés conocer como se ven afectadas
las caracteristicas aerodinamicas a menores N° de Reynolds y los
efectos que esto tiene sobre las prestaciones de la misma.

Ademas, se hace hincapié en el tipo de comando que se realiza por
medio de servos para cada superficie de control.

El objetivo principal de este trabajo es conocer el comportamiento del
AUKAN en forma analitica.

Cordoba, 31 de Mayo de 2017
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Capitulo 1. Geometria y consideraciones
generales

1.1 Introduccion

En este capitulo se muestran los datos del prototipo AUKAN al
momento de comenzar este trabajo y consideraciones generales
adoptadas a lo largo del documento.

Figura: 1-1 Prototipo del AUKAN en el campo de vuelo

\
3
1

an

iy
il

Figura: 1-2 Prototipos de AUKAN
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1.2 Modelos atmosféricos

Para conocer las condiciones atmosféricas se utiliza el modelo de
atmodsfera estandar ISA.

La relacion de densidades, o = p/p,, €n funcidn de la altura H se define
como:

B ( 0.0065 H>4-2561 1-1
7= 288.15

Para conocer la temperatura se tiene:

- (1 0.0065 H) 1m
0 288.15
Con py = 1.225[Kg/m3] y T, = 288.15 [K]
La viscosidad u es obtenida con el modelo de Sutherland.
B (T>3/2TS+S 1-3
H=HW\T) T+s

Dénde u, y T, son constantes del aire y S es la constante de Sutherland.

1.3 Datos geométricos

Las caracteristicas generales de este vehiculo aéreo no tripulado
(VANT), son ala rectangular, empenaje en V, propulsién a hélice en
configuracién “Pusher” y tren de aterrizaje tipo triciclo. Las superficies
de control, se encuentran divididas, como se muestra en la Figura: 1-3
para el empenaje, por motivos de seguridad y cada una es comandada
por un servo.

En la siguiente tabla se muestran los datos utilizados en este
documento, donde el sub indice (w) se refiere al ala, (t) al empenaje y
(a) al alerén.
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Datos geomeétricos

Superficies
S, = 2.0205[m?] S, = 1.0395[m?]()
Envergadura
b, = 4.5 [m] %z 1.2 [m] @
Cuerdas
cw = 0.449[m] Cre = 0.465 [m] ¢, = 0.285[m]
Calajes
iy, = 3° i, = 0°
Ahusamiento
A, =1 A, = 0.61
Flecha al 25% c
Ay, = 0° Ay = 00
Diedro
I, = 0° I, = 47°

Superficies elevador

Se ext 1,2 == 00594[m2] Se int1,2 = 00756 [mz]

Cuerda media elevador

Ce ext 1,2 = 0.099 [m] Ceint 1,2 = 0.126 [m]

Superficies alerones (para cada semi-ala)

Sa ext 1,2 = 0.056[7712] Saint 1,2 = 0.056 [mz]

Cuerda alerén

cq = 0.14 [m]

Superficie del ala afectada por Flaps

SFlaped = 11674[m2]

Tabla 1-1

Nota (I): Superficie del empenaje total sin proyectar
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Nota (2): Semi-envergadura desde fuselaje a puntera de la semi-ala sin
proyectar.

Perfiles utilizados

Empenaje Ala Hélice

NACA 0009 NACA 4415 CLARK Y (asumido)

Tabla 1-2 Perfiles aerodinamicos

Sup. externa Sup. interna

¢
i

Figura: 1-3 Separacion de superficies de control para el empenaje

Figura: 1-4 AUKAN en carreteo
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Figura: 1-5 Vistas del VANT AUKAN
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1.4 Peso e inercias

La masa del VANT a la cual se realizan los calculos es de:

m =60 [Kg]

Los radios de giro adimensionales para estimar las inercias fueron
obtenidos de la Ref. (Roskam, Airplane Desing, 1985), por medio de
un método con base estadistica.

R, = 0.248 R, =0.338 R, = 0.393

1.5 Datos hélice
Marca: Bolly, Modelo 32x12
Radio: 16 in
Tipo: tractora
NUmero de palas B: 2
Paso: fijo

Si bien se trata de una hélice tractora se encuentra instalada en
posicion Pusher con el sentido de giro del motor invertido.

1.6 Datos motor
Marca: 3W Modelo Xi B2
Tipo: bicilindrico 2 tiempos
Cilindrada: 157 c.c.
Potencia maxima: 17HP a 8500RPM
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Figura: 1-6 Motor utilizado en el VANT

1.7 Datos de Servos y relacion de transmision de comandos

Las relaciones de transmisién han sido obtenidas por medio de
medicidon directa del sistema mecanico en el primer prototipo.

Para los servos en el elevador la relacion de transmision es:
G =1.16
Para el aleron:

G, = 1.2
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Capitulo 2. Caracteristicas aerodinamicas

2.1 Introduccion

Los resultados de este capitulo tienen como fin ser utilizados para
la estimacién de performances y estabilidad del VANT. Dependiendo
para que fin sea necesario, se llevara a cabo los calculos por medio de
distintas metodologias seguln la conveniencia para las distintas areas.

2.2 Sustentacion

La fuerza de sustentacion esta definida por la ecuacion 2-1, el
coeficiente de sustentacion C,, se refiere a la superficie del ala S a
menos que se especifique lo contrario, siendo V la velocidad verdadera.

1
L==pV2SC, 2-1

Para poder trabajar de forma simple el coeficiente de sustentacion se
expresa en forma de una recta que depende del angulo de ataque.

CL = Cra(a—ag) 2-2

Donde «,, es el angulo de sustentacién nula y c¢,,la pendiente de
sustentacion.

2.2.1 Calculos bidimensionales para el perfil de la hélice
En la Tabla 2-1y

Tabla 2-2 , se muestra la dependencia de la pendiente de sustentacion
y el angulo de sustentacidn nula con el N° de Reynolds (Re) obtenidos
por medio del software XFOIL, para lo cual se ha seteado Ia
configuracién teniendo en cuenta resultados de ensayos en tunel de
viento, obtenidos de la Ref. (Selig, 1989).

Re Cla (1/rad)
60000 | 5.43736948
80000 | 5.52904272
200000 | 5.61498639
300000 | 5.67228217
400000 | 5.72957795
500000 | 5.72957795
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Tabla 2-1 Pendiente de sustentacion de perfil CLARK Y en funcién del N° de Re.

Re alo (rad)
60000 | -0.06208885
80000| -0.0617105

300000 | -0.06628725
400000| -0.06579891
500000 | -0.06597345

Tabla 2-2 Angulo de sustentacion nula de perfil CLARK Y en funcion del N° de Re.

A partir de estas tablas se calculan polinomios de minimos cuadrados,
para conocer para cada N° de Re cuanto valen estos parametros, los
cuales seran utilizados en el calculo de las performances de la hélice.

Para regimenes mayores a los mostrados en las tablas se considera
gue los coeficientes se mantienen constantes.

2.2.2Sustentacion de la aeronave

La fuerza total de sustentacidon se debe a la contribucion del ala,
el fuselaje y el empenaje. Para los calculos realizados en este
documento se extrae el fuselaje como superficie sustentadora y se lo
reemplaza por la seccion del ala que se encuentra dentro del fuselaje.

Debido a que al quitar el fuselaje el empenaje queda separado y es un
empenaje en V la solucion adoptada en este caso consiste en unir con
una superficie que posee el mismo perfil que el empenaje para
reemplazar al fuselaje como se puede apreciar en la Figura: 2-2.
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Figura: 2-1 Modelo con ala, empenaje y fuselaje

Figura: 2-2 Modelo sin fuselaje con ala y empenaje solos

El célculo de la pendiente de sustentacion y el angulo de sustentacion
nula de cada componente (Ala y Empenaje) se lleva a cabo por medio
del software XFLR5.

2.2.3 Sustentacion del ala aislada

Para el calculo de la sustentacion del ala sola se utiliza la solucion
de linea sustentadora numérica, obteniendo los resultados para
distintos N° de Re basados en la cuerda media del ala.
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Figura: 2-3 Pendiente de sustentacion del ala en funcion del N° de Re.
El angulo de sustentacién nula en los regimenes analizados se

mantiene casi invariable con Re por lo tanto se ha tomado como valor
representativo:

a,, = —4.4[°] = —0.07679 [rad]

2.2.4 Sustentacion del empenaje aislado

La pendiente de sustentacién del empenaje se ha calculado
siguiendo el procedimiento recomendado por la referencia (Hoerner,
Fluid Dynamic Lift, 1985), este método se basa en que cada panel
mantiene sus caracteristicas aerodinamicas en el plano normal a su
superficie.

Para las caracteristicas normales a la superficie se le asigna al
empenaje un angulo de diedro nulo (F'=0°), manteniendo la superficie
total sin proyectar y se procede a calcular las propiedades normales de
sustentaciéon como si fuera una superficie sustentadora convencional.

Utilizando los datos con diedro nulo, se proyecta para obtener las
caracteristicas totales en la direccién del plano de simetria, es
importante saber que en todos los casos que se utilice la cola en “V” la
superficie de referencia serd la superficie sin proyectar. Para el célculo
de las caracteristicas normales se ha utilizado también el modelo de
linea sustentadora.
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Figura: 2-4 Empenaje con diedro nulo

Como el empenaje en V funciona como estabilizador horizontal y
vertical se debe obtener la pendiente de sustentacién en el plano de
simetria como asi también en el plano perpendicular a este.

El siguiente desarrollo ha sido extraido del informe (NACA R 823).

A partir de la Figura: 2-5 se relaciona la geometria del empenaje con
los angulos de ataque.

Figura: 2-5 Descripcion de angulos de ataque aerodinamicos y geométricos en una
colaenV

Pagina 17 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

sina, = 2-3

Q|la I

sinay =

Donde «, es el angulo de ataque en direccién longitudinal y ay en la
direccidon normal a cada panel, si estos angulos son pequefios:
a=—=—
ar Oy
o)
c ay
b a,
Si se relaciona el angulo de diedro I', con la geometria se tiene:

‘ r
— = cos
b

De esta forma se obtiene el angulo de ataque normal al panel en
funcion del angulo de ataque longitudinal y el angulo de diedro con la
ecuacién 2-5.

ay = agcosTl’ 2.5

De la misma manera se procede para relacionar el angulo de
deslizamiento S, con el angulo de ataque normal.

b
sin S, :E 2-6
sin ay =< 2-7
a
Si ay y B, son pequenos
_ b ¢
“TB an
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Siendo:

CZN = Bt Sln[' 2-8

Conociendo las expresiones para el angulo de ataque normal se
procede a calcular los coeficientes de sustentacion.

El coeficiente de sustentacion medido en el plano de simetria, C, es
igual al coeficiente de sustentacién en el plano normal a cada panel,
C,y, multiplicado por el coseno del diedro, como se muestra en la
ecuacion 2-9.

CLt = CLN cosT’ 2-9

Cuando la cola en V se encuentra en deslizamiento, los cambios en el
coeficiente de sustentacién normal a cada panel son iguales y opuestos
en signo, y el coeficiente de fuerza lateral de la cola en V es igual a la
suma de los cambios en el coeficiente de sustentacién normal a cada
panel multiplicado por el seno del angulo de diedro.

Cye = Cpy sinl’ 2-10

Donde C,y es igual C,yK, esta correccién tiene en cuenta la sobre
posicion de distribuciones de carga. El coeficiente K se puede obtener
de la Figura: 2-6.
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Figura: 2-6 Factor K para pendiente de coeficiente de fuerza lateral

Para este caso K=0.74.

Finalmente se obtienen las pendientes de sustentacion en el plano de
simetria C,,, Y de coeficiente de fuerza lateral Cyg,.

_dC  d(CpycosT)

Crat = da, N = Cpan(cosT)?

2-11

cosTl’

C _ dCYt _ d(CLN,Sin F)
Ot Tl

sinl’

= —Cpay (sINT)2 = —KCppn(sinI)?

74
g

Figura: 2-7 Coeficientes de sustentacion en cada panel

tallin : B0,
talfm g,
tall in pitsh.

i

{D Ves il In sdealip

La pendiente de sustentacion normal C,,y practicamente no varia con
el N° de Re y su valor es de:
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CLaN ES 483 [1/1’ad]

2.2.5 Sustentacion del conjunto Ala-Empenaje.

La sustentacion L es la fuerza resultante del aporte del ala y el
empenaje, L =Ly, + Ly.
Expresado en forma de coeficientes.

CqS =Cwq S+ CyquSu 2-12

A partir de la ecuacidn 2-12 se obtiene el coeficiente de
sustentacioén total C,, siendo C,, Y C,y los coeficientes del ala y
el empenaje respectivamente.

(LAY 2-13

C,=Cwyw+C
L w T Ly qS

Donde (, esta basado en la superficie alar.
2.2.6 Sustentacion maxima del ala

El método adoptado es un analisis conservativo en el cual se
establece como coeficiente de sustentacion maxima del ala ¢, max al
menor C,, para el cual alguna seccion del ala alcanzdé localmente la
pérdida.

Se basa en utilizar la distribucidon basica y adicional, las cuales se
utilizan para representar la distribucion de sustentacion en funcion del
coeficiente de sustentacién global ¢,y .

Cic = (Ci0)pas + CLw (Ci€) qa 2-14

Para encontrar estas distribuciones se debe encontrar dos
distribuciones de Cl local para dos angulos de ataque arbitrarios:

a —Distribucion local ¢;(y);  Valor global  C.y
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a, — s Distribucidn local ¢,(y), Valor global ¢,

Se utiliza la distribucion de Cl local porque la cuerda es constante.

C(y)1=C(Wpas + CLw1C1 (V) aa
C ()2 =CWpas + Cow2C (V) aa

Cl()’)z B Cl(y)l 2-15
CLWZ - CLWl

Ci(V)aa =

CMpas = V)1 — Cow1Ci(P)aa 2-16

Se plantea como la condicién de la pérdida de una seccion:

C(Y) = Cinax(y)
Gy (y)bas + Cw Gy (y)ad = Clmax(y)
Se despeja el CL del ala al cual entra en perdida la seccion y:

Clmax - Cl (y)bas 2-17
Ci(Y)aa

Siendo (.. €l coeficiente de sustentacidn maxima del perfil el cual
depende del N© de Re como asi tambien lo hace la distribucién de
sustentacion basica y adicional que se calculan con las caracteristicas
bidimencionales del N° de Re en analisis. Cp,,, €n este caso es
constante al recorrer la envergadura ya que al mantenerse constante
la cuerda el N° de Re no varia.

Crw ()J) =

De acuerdo a lo precedente, el coeficiente de sustentacion de pérdida
del ala sera el menor valor de:

) =+b
CLWMAX = mln{CLw(y)};/:i—bjg

Para la obtencién de las distribuciones se dividié en 150 fajas la semi
envergadura.
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En la Figura: 2-8 se pueden apreciar los coeficientes de sustentacion
maxima del perfil creciendo desde un N° de Reynolds de 300000 hasta
1000000, los cuales se encuantran ademas en la Tabla 2-3 para mayor
claridad.

Figura: 2-8 Curvas de coeficiente de sustentacion en funcién del angulo de ataque
para distintos N° de Re

En la siguiente tabla se puede apreciar como varia el coeficiente de
sustentacion maxima del ala, con el N° de Re basado en la cuerda
media del ala.

Re Clmax Perfil | CLmax ALA
300000 1.35 1.1828
400000 1.38 1.2081
500000 1.41 1.2335
600000 1.44 1.2597
700000 1.46 1.2772
800000 1.48 1.2944
900000 1.5 1.3117
1000000 1.52 1.3291

Tabla 2-3 Coeficientes de sustentacion maxima del perfil y del ala en funciéon del N°
de Re.
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2.2.7 Incremento de sustentacion debido a dispositivos
hipersustentadores

Al deflectar los Flaps se produce un incremento de sustentacion,
lo cual también aumenta el coeficiente de sustentacién maxima,
acompafnado de un incremento, a picar, del momento producido por el
ala.

Las siguientes ecuaciones han sido extraidas de (Raymer, 1992) y
(McCormick, 1995).

Para estimar el incremento de angulo de sustentacion nula del ala Aqy,
es necesario conocer el incremento de sustentacion bidimensional Aq,
que se produce para una determinada deflexién de comando &f,,.

Sflaped 2-18

Aa;y = Agy cos Ay,

1 .
Aayy = —1s - (1 — 0 + sinBy) 6510y 2-19

Siendo:

c
cos 6, =2?f—1

El parametro ns se obtiene de la Figura: 2-9 la cual es extraida de
(Torenbeek, 1982) y es funcion tanto de la fraccién de cuerda del flap
como de la deflexiéon de comando, para tener un resultado conservativo
se utilizan las curvas para gap open.

El incremento de sustentacion maxima AC,,,., S€ calcula por medio de
la ecuacion 2-20, dénde Ssq,.q4 €S €l area completa del ala donde se
encuentran los flaps, 4, es el angulo del eje de charnela y AC),,4 €S
extraido de la Figura: 2-10, conociendo AC, calculado con la ecuacion
2-21.

S
ACpmax = 0.9 ACimay - l;”e‘i cos Ay, 2-20
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1
ACl = T]5Cla E (T[ - Hh_ + sin Qh) 6flap 2-21

El incremento de momento del centro aerodinamico AC,,,. se estima
por medio de la ecuacidon 2-22.

1
ACrna,c = _E 0.75 (1 — COS gh) sin gh 6flap 2-22

Los resultados son mostrados en la Tabla 2-4

10

.
gap closed :

— gap open

Figura: 2-9 Parametro de eficiencia del flap
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Figura: 2-10 Incremento de sustentacion maxima bidimensional

6f (¢)

Aalo (rad) ACmca ACLmax

10

-0.00544177

-0.08354551

0.01794368

15

-0.07199354

-0.12531826

0.23739155

20

-0.07976749

-0.16709102

0.26302538

Tabla 2-4 Resultados de Flaps

2.3 Coeficiente de momento respecto al centro aerodinamico

Este resultado fue obtenido utilizando el modelo de superficie
sustentadora de XFLR5.

Cmca = —0.09404

2.4 Momento producido por el fuselaje

Para encontrar el momento de cabeceo producido por el fuselaje
gue sera necesario a la hora de estimar la estabilidad de la aeronave
en el Capitulo 4, se utiliza el método MUNK-MULTHOPP, extraido de la
referencia (Hermann Schlichting, 1979), este hace uso de la teoria de
flujo potencial, es decir considerando un flujo no viscoso el cual
produce una cupla como puede apreciarse en la Figura: 2-11.
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Figura: 2-11 Cupla de un fuselaje bajo flujo potencial

Como complemento para lograr mayor exactitud se toma en cuenta el
efecto del upwash y el downwash del ala y la curvatura de la linea
media fuselaje, los cuales cambian el angulo de ataque local.

La teoria de Munk y Multhopp condujo a la siguiente féormula de
estimacién de momento libre de cabeceo de un fuselaje de eje recto
en flujo no viscoso:

l
Mr = gk ot ] br(x)? dx 2-23
0

Donde br es el ancho local del fuselaje. Si el calculo es para momento
de guifiada, el angulo de ataque a es reemplazado por el angulo de
deslizamiento B y el ancho brix) es reemplazado por la altura local del
fuselaje hr. k es un factor funcion de las relaciones ancho maximo a
longitud brmax / IFy la altura maxima a ancho maximo hrmax / bmax.

bFmax

6F = —/—: relacién de ancho de fuselaje
F

h max 4 4 -
AF = —: relacidon de la seccidn transversal del fuselaje

bFmax

Estos son validos para el caso de momento de cabeceo. El valor del
factor k puede obtenerse por medio de la Figura: 2-12.

Cuando el fuselaje posee una linea media que no es recta o cuando
esta en presencia del ala se trabaja con el concepto de un angulo de
ataque local a(x) variable a lo largo de la longitud. De esta forma el
angulo de ataque debe estar dentro de la integral.
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Figura: 2-12 Curvas para la obtencion del faltor k del fuselaje.

La combadura del fuselaje puede ser visto como con angulo de ataque
local variable: Si z,(x) es la curva que describe la linea media del
fuselaje, el angulo de ataque local para un alfa global nulo estd dado
aproximadamente por:

Az, dzy,
a(x) = —arctanﬁ -

2-24

Por lo que:

s tdz -
Mr =—?k qooj;)d—;nbp(x)zdx 2-25

La presencia del ala produce incrementos locales de angulo de ataque
e por delante de ella (efecto de upwash) y reducciones locales por
detras (efecto de downwash) como se puede ver en la Figura: 2-13.
En el tramo donde se encuentra el ala se asume que el flujo sobre el
fuselaje esta rectificado en promedio por la presencia de aquella.

aA(x) = Ao + EX)

ax) > awpor delante del ala debido al upwash ex) > 0
a(x) < awpor detrds del ala debido al downwash ex) < 0

ax) = 0 sobre el tramo del ala (se asume el flujo aproximadamente
alineado con el eje del fuselaje)
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De esta forma el momento se plantea como:

MFr = gkCIoo fol a(x) br(x)?dx 2-26

BERREETE

7 - \\_:i—"’J z
|
i
!
|
i
|
|
I
|
|
I
Upwash ! ! Downwash
L 7
_é TUQT Wrrrrmwrr—,
1 %J v¥vy -
Z

Figura: 2-13 Desviacion del flujo debido a la presencia del ala

El angulo de upwash o downwash esw es directamente proporcional al
coeficiente de sustentaciéon del ala, de manera que se expresa como:
dey (x)

2-27
€
w 0y,

(A + Ty —app)

En donde iw es el calaje del ala respecto al fuselaje y «;, es el angulo
de sustentacién nula del ala respecto al eje de referencia del fuselaje.

Una forma simplificada de estimar los angulos de upwash y downwash
es la formula de Lawrence y Flax la cual es el resultado tedrico para la
distribucion de sustentacidn eliptica, con el alargamiento A como Unico
parametro:
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2-28

A\? )
a(l(x) —1 aEW(x) —1— (Z) X2+ X

0 2 X( (§)2+1+1>

Donde X = % y el origen x=0 esta ubicado al 25% de la cuerda raiz del

ala. La formula de Lawrence y Flax no provee el angulo de downwash
o upwash sino el angulo de ataque neto a(x) en relacidon al angulo de
ataque global.

El angulo de ataque local es entonces:

[0e]

alx) = (1 + 6;Z(x)> Qoo + 665\:(5) (iw — aLo) 2-29

De esta forma el momento de cabeceo del fuselaje queda:

! aSW(x) aé'w(x) . dZm 2 2-30
Kl + Ja )aoo+ e (iw — aro) T Ix br(x)* dx

Mr = =k f
F—ZCIOOO

Esta integral se realiza de forma numérica discretizando el fuselaje.
Ademas, esta puede ser separada en dos, una parte dependiente del
angulo de ataque (del fuselaje) y otra constante.

Mr = qo(Co + Cia,) 2-31

Donde Co y C1 son constantes con unidades: [Co] = m3[C1] = m®/ rad

T ! a€w(x) 2 2-32
C1 = Ekj;) I(l + e )l br(x)~ dx
T ¢ a€w(x) . dZm 2 2-33
Co = 7kf0 [ PR (iw — aLO)_Wl br(x)* dx
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Ya que esta formula proviene de la teoria no viscosa se debe hacer una
correccion al momento obtenido, esto se realiza utilizando Ia
sustentacion del fuselaje, la cual produce un momento con el brazo de
palanca que se forma entre el centro de gravedad y el centro de
presiones del fuselaje.

Para conocer el momento de guifiada Nr debido a B se puede utilizar el
mismo procedimiento, solo que resulta mas simple ya que no se tiene
en cuenta la desviacion del flujo debido al ala y no hay cambios en la
linea media del fuselaje.

En lugar de utilizar el ancho se utiliza el alto local del fuselaje.

l
Nr = —?"k'qoo I f hr(x)? dx 2-34
0

Los parametros para conocer k~ ahora son:

hFmax , bFmax
A

6F =

Lr hFmax

2.4.1 Sustentacion del fuselaje y correccion al momento

A los efectos de estimar la sustentacidén producida por el fuselaje, en
el caso mas optimista (sobre estimandola) se puede asumir el mismo
como una superficie sustentadora de alargamiento muy bajo, en el cual
a cuerda raiz es la longitud del fuselaje y la envergadura su ancho
maximo.

4 ’ - - bmax - 4
La relacion de ancho maximo vista antes: 6r = 2 se convertira
F

aproximadamente en el alargamiento.

La sustentacién de un cuerpo fuselado se puede estimar empleando la
pendiente de sustentacion de alas de muy bajo alargamiento:

T m b
LF = CLax g Splanta = ?AF(X o Splanta = —

A
2
(44 OOSplantaZ—bF a oo
Splanta 1 2 1

Una seccidén transversal del cuerpo redondeada contribuye a atenuar la
diferencia de presiones entre la parte superior e inferior y por
consiguiente reduce la sustentacién. En este caso se considera que la
reduccidén es del orden de la mitad del valor dado por la expresion
anterior.
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T 2
LF = fibF a (o
Donde: f = 0.5 para formas de seccién redondeada.

Experimentalmente se ha determinado que la resultante de la
sustentacion del fuselaje esta ubicada en la mitad trasera, entre el 60%
y el 80% de la longitud del fuselaje.

Xcp = 0.6 a 0.8 /¢

Esto plantea una modificacién de las formulas vistas previamente del
momento de cabeceo el fuselaje, que suponian un cuerpo no
sustentador.

La correccion al momento de cabeceo es:

L)
AMF =— f?bF a qoo (xXcp — xref) 2-35

La correccién al momento de guifiada es:

T, 2
ANF = f?hF B qoo (xxcp — xref) 2-36

2.4.2 Calculos de momentos del fuselaje

Debido a que la longitud del fuselaje en el sentido del flujo es
relativamente grande, el numero de Reynolds resulta lo
suficientemente grande como para utilizar el método desarrollado sin
correcciones.

Utilizando la Figura: 2-12 y sabiendo que los coeficientes d y A son:
6 = 0.1403
A = 0.8239

El factor de correccion k = 0.94.

Los resultados de la integral numérica a lo largo del fuselaje que se ha
discretizado en 100 intervalos, teniendo en cuenta los cambios de
curvatura del fuselaje y la influencia del ala dan como resultado:
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C1 = 0.4502

€0 = —0.003058

Ademas, considerando que en la seccién de estabilidad se utilizara
coeficientes de momento se adimensionaliza C1 y CO con la cuerda
aerodinamica media y la superficie alar.

Mp = q(Cy + Ciae)
Mg

Cur = —==
MF=0ES

. .. ac
Siendo los nuevos coeficientes que llamaremos C,.ro Y Cnra = d;’:F

Conro = —0.0033709

1
CmFa = 0.4963 [%

Para el momento de guifiada

6’F =0,1156

A'F =1,2137

A partir de la Figura: 2-12 k"=0.93

Np =—034qp

Np
qbs

Este es desestabilizante y el signo se corresponde con ejes cuerpo de
mecanica del vuelo.
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Por otro lado, la correccién al momento debido a la sustentacion del
fuselaje ya adimensionalizado utilizando una posicion del centro de
presiones correspondiente a 0.7 del largo del fuselaje resulta:

ACyr = —0.1519 a (2.0895 — x.4)

Para la correccion al momento de guifiada resulta

ACyr = 0.01029 B (2.0895 — x4)

Con x., medido desde la nariz del fuselaje para este caso.
2.5 Resistencia aerodinamica
2.5.1 Introduccion

En esta seccién se estima la resistencia aerodinamica de la
aeronave. Para lograr este objetivo es necesario calcular cada parte
por separado, para luego sumar las contribuciones, teniendo en cuenta
la interaccion entre los distintos cuerpos.

Debido a las dimensiones de la aeronave y al régimen en cual la
aeronave se desenvuelve resulta necesario considerar como varian los
coeficientes de resistencia con el N° de Re.

La resistencia del empenaje esta basada en la superficie no proyectada,
como se ha trabajado antes, y la parte dependiente de la sustentacion
referida a el coeficiente de sustentacion del empenaje en el plano de
simetria.

De acuerdo a la referencia (Hoerner, Fluid Dynamic Lift, 1985) se debe
calcular los coeficientes de resistencia con el empenaje con N'=0y luego
se los refiere al coeficiente de sustentacidén que corresponda.

Para el desarrollo de esta seccion se utilizan una gran cantidad de
referencias y métodos buscando que la estimacién resulte lo mas
cercana a la realidad posible dado el caso de estudio.

Las secciones en las que se divide la aeronave para este fin son:

e Ala
e Empenaje
e Fuselaje
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e Tren de aterrizaje
e Miscelaneas

La fuerza de resistencia D se define como:

1
D==pV2SCp 2-37

Los coeficientes de resistencia del ala y el empenaje se calculan por
medio del programa XFLR5. Aunque este software posee |la capacidad
de modelar el fuselaje ha sido establecido que los resultados que se
obtienen teniendo en cuenta a este, no son realistas.

Teniendo en cuenta esto se calcula por separado la polar del ala y el
empenaje, para luego utilizando métodos provistos por la bibliografia
clasica estimar la contribucién del fuselaje. La estimacion de la
resistencia debido a la interferencia entre las distintas partes se suma
teniendo en cuenta la referencia (Hoerner, Fluid Dynamic Drag, 1965).

Los coeficientes de resistencia de cada parte se refieren a la superficie
alar, excepto el empenaje, por lo tanto la resistencia total sera:

n
D = Z qiSiCDi 2-38
1

Siendo el subindice i la referencia a cada componente de la aeronave.

La resistencia puede ser dividida en dos partes, una que depende de la
sustentacidon y otra que no depende de esta.

El coeficiente de resistencia se puede expresar por medio de un
polinomio cuadratico de la forma de la ecuacién 2-39 la cual se utilizara
a lo largo de este documento:

Cp = Cpo + K1Cp + KoC° 2-39
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2.5.2 Resistencia del perfil de la hélice

Siguiendo con los coeficientes aerodinamicos del perfil de la
hélice se muestran los coeficientes de resistencia del perfil de la misma,
en funcion del coeficiente de sustentacion estimado en la seccion 2.2.1.

Re cdo k1 k2

60000 0.023 -0.021 0.023
80000 0.02 -0.02 0.021
100000 0.018 -0.019 0.02
200000 0.013 -0.016 0.017
300000 0.012 -0.013 0.015
400000 0.011 -0.012 0.014
500000 0.01 -0.011 0.013

Tabla 2-5 Coeficientes de la polar bidimensional de la hélice

A partir de un N© de Reynolds mayor a 500000 se considera que los
coeficientes se mantienen constantes.

2.5.3 Procedimiento de calculo

El procedimiento de céalculo utilizando XFLR5 para obtener la polar
correspondiente al ala y al empenaje se realizd calculando para
distintas velocidades prefijadas con el fin de luego referirlo a un N° de
Reynolds correspondiente a la cuerda del ala utilizando densidad y
viscosidad a nivel del mar, ya que el programa utiliza estos datos.

Para esto es necesario estimar en primera medida las polares en forma
bidimensional, que es realizado por medio del software XFOIL. Una vez
obtenidas las polares bidimensionales con el parametro ncrit=4, estas
se utilizan para obtener la polar completa de la superficie sustentadora.

2.5.4 Resistencia del ala aislada

La variacién de los coeficientes para la polar parabdlica completa,
basados en el coeficiente de sustentacién del ala con el N° de Re, se
puede apreciar en la Figura: 2-14, Figura: 2-15 y Figura: 2-16. Los
datos son mostrados hasta el N° de Re donde las caracteristicas se
mantienen constantes.
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Figura: 2-14 Cdo del ala en funcion del N° de Reynolds
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Figura: 2-15 k1 del ala en funcion del N° de Reynolds
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Figura: 2-16 k2 del ala en funcion del N° de Reynolds

Re ala Cdow klw k2w
309002 | 0.0141 -0.0131 0.0465
463504 0.013 -0.0123 0.0454
540754| 0.0126 -0.012 0.045
618005| 0.0123 -0.0117 0.0447
695256 | 0.0121 -0.0116 0.0445
772507 0.0118 -0.0114 0.0443
849757 | 0.0116 -0.0113 0.0442
927008 | 0.0115 -0.0112 0.0441

1081509 | 0.0112 -0.011 0.0439
1236011| 0.0109 -0.0107 0.0437

Tabla 2-6 Coeficientes de polar de resistencia del ala

2.5.5 Resistencia del empenaje aislado

En esta seccidén se presentan los coeficientes para la polar del
empenaje los cuales estdn basados en la superficie no proyectada, el
coeficiente de sustentacién en el cual se basa el coeficiente de
resistencia es el Cl del empenaje en el plano de simetria y su utilidad
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se basa en que en el capitulo de performances sera utilizado de esta
forma.

0.0076
0.0074
0.0072

0.007

Cdo

0.0068
0.0066
0.0064

0.0062
0 200000 400000 600000 800000 1000000

Re emp

Figura: 2-17 cdo del empenaje en funcion del N° de Reynolds
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Figura: 2-18 k1 del empenaje en funciéon del N° de Reynolds
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Figura: 2-19 k2 del empenaje en funcion del N° de Reynolds

Re emp Re ala k2 k1 CcDho
258075 309002 0.13436 0.00021| 0.007389
387113 463504 0.12789 0.00066 | 0.006712
516151 618005 0.12366 0.00077| 0.006499
645189 772507 0.12079 0.00071| 0.006401
774227 927008 0.1188 0.00055| 0.006348
903265 1081509 0.11725 0.00039| 0.006306

Tabla 2-7 Coeficientes para la polar del empenaje referidos al coeficiente de

sustentacion en el plano de simetria

En la Tabla 2-7 se presentan los datos referidos tanto al N°© de Reynolds
propio del empenaje como a el referido a la cuerda media del ala para
una rapida utilizacién de los mismos.

2.5.6 Aporte del fuselaje

Para este caso se utiliza un método de manual que se puede encontrar
en la referencia (D "Errico, Apuntes de Aerodinamica, 2015).

Resistencia parasita del fuselaje:
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1
Cpo = EFF CDfppSwet 2-40

FF: Factor de forma, nimero siempre mayor o igual a 1 que tiene en
cuenta la fraccion existente de resistencia de forma.

Swet: Superficie mojada de la componente analizada

Corpp: Es el coeficiente de friccion de la placa plana, basado en un
numero de Reynolds apropiado.

0.455

Df = 2.58 24l
(Log (Rel)) '

Se define un “numero de Reynolds de corte” en funcion de la rugosidad
superficial. Su significado es el valor de Reynolds por debajo del cual
la rugosidad superficial no es influyente. De manera que el coeficiente
de friccion de placa plana se calcula con el menor de ambos Reynolds.

1.053
lre f) 2-42

Recutoff = 38.21 (T

60 f
FF=1+—+-—"— 2-43
7" 100

Conf=é

Donde k es la rugosidad superficial, tomada de la tabla de la referencia
(D "Errico, Apuntes de Aerodinamica, 2015). A partir de esta tabla se
ha decidido optar por un valor conservativo siendo k = 3 centesimas de
mm.
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La superficie mojada Swet puede ser calculada sumandola por
secciones en este caso se ha modelado la superficie del fuselaje como
un paraboloide, un cilindro y un cono truncado.

Resistencia de base: esta es debida a que el fuselaje termina de forma
truncada lo cual produce un incremento en la resistencia que puede ser
estimada con la ecuacion 2-44.

3/2 S 2-44
m

0.029 (Sbase)

Covase =
ase m Sm

Sref

Swet
Cop = CopppFF =
m

Donde §,, es el area frontal del fuselaje maxima.

La resistencia parasita total del fuselaje como funcion del N° de
Reynolds basado en la cuerda del ala se muestra en la Tabla 2-8.

Re Cdo0 total fuselaje

463504,2 0,008606182

618005,6 0,008368847

772507 0,008198458

927008,4 0,008067539

1081510 0,007980435

Tabla 2-8 Coeficiente de resistencia parasita total del fuselaje en funcion del N° de
Re

De esta forma puede ser facilmente interpolado para ser utilizado para
el calculo de performances.

Parte inducida de la resistencia de un cuerpo fuselado de revolucién:
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Sp 2 Sbase 2-45

CD(a)fus = Nrus Cpc afus3 + 2 Afys
Sref Sref

Lw

c )
Con agys = oo lw + row

Donde:

nrus: Relacion del Cd de un cilindro finito con el de uno infinito, funcidn
de la relacion de esbeltez del cuerpo. Obtenido de la Figura: 2-21.

Cpc: Cp del cilindro circular bidimensional. Funcion del nimero de Mach
normal al cuerpo y tomado para flujo turbulento, obtenido de la Figura:
2-20.

S,: Area en planta del cuerpo

Spase: Area de base, en el caso de que el cuerpo sea trunco en su parte
posterior

Srer+ Superficie del ala.

La variacién con el N° de Reynolds estd dada por la pendiente de
sustentacion del ala, como se ha visto anteriormente.

2.0

T T
L] |
s M, = Msina|
. - s
. £ N TS
| !
1.6 | / N B S
Cq ™. } I [
3 1 N i H
1.4 am —
= =
i ! Reproduced from Reference 2
| i P T
1.0 ' ! ‘ I | y
0 .2 4 .6 .8 1.0 .8 .6 4 2 0

M

<

Figura: 2-20 Parametro Cdc del fuselaje
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I

_!

’ —
1

1 S f -—"'"_-—_-_--.
7 ._7./“/
// Reproduced from Reference 2

. S S R ‘ 1

.6+ _-7/ i %
T

.5 — O S S
0 4 8 12 16 20 24 28 32

BODY FINENESS RATIO

Figura: 2-21 Parametro nfus en funcién de la fineza del cuerpo

SECTION _AA

Figura: 2-22 Vistas de las distintas areas del fuselaje
De la Figura: 2-21 para una esbeltez del fuselaje I/d de 7.31 el
parametro 7., vale 0.64. De la Figura: 2-20 al tratarse de flujo
incompresible Cp. vale 1.2. El drea S, se aproximo con los datos de la

discretizacién para el cdlculo del momento de cabeceo del fuselaje,
sumando numéricamente los pequefios intervalos de areas siendo S, =

0.96 (m?).

Este modelo se aplica directamente en el calculo de performances ya
que C,, Y C.. dependeran de la condicion de vuelo.
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2.5.7 Resistencia del tren de aterrizaje

La resistencia del tren de aterrizaje es uno de los aportes a la
resistencia total con mayor incertidumbre ya que al no contar con datos
de ensayos de tunel para el tren en cuestion se debe acudir a
resultados empiricos. Los pardmetros son extraidos de la referencia

(Roskam, Methods for estimating drag polars of subsonic airplanes ,
1971).

N
\\\\

LI

STREAMLINGED

& STRUT
| @
]

Figura: 2-23 Modelo para tren trasero

[rrPe 4] 1
7 —

Q“’ 4;44

Type 4, narrow strut, no fairing : CD=0.52

-y

Type 4a, Narrow strut, small + C.=0.34
fairing D

Type 4b, strut and wheel faired : C_=0.34
completely D

Figura: 2-24 Modelo para tren delantero

\

Wheel without
fairing
Wheel with
fairing

A

: CD = 0,24

: CD= 0,12 - 0,14

Figura: 2-25 Modelo para las ruedas del tren

En el caso estudiado se tiene un tren triciclo, el tren trasero es similar
el mostrado en la Figura: 2-23, por otro lado el tren delantero es similar
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al de la Figura: 2-24 solo que solo posee una bayesta. Los coeficientes
gue se muestran en las figuras estan basados en el area de la rueda.
La resistencia de las ruedas sale de la Figura: 2-25.

A continuacion, se listan los coeficientes de resistencia basados en el
area de la rueda.

Tren trasero: 0.565

Tren delantero: 0.26

Ruedas: 0.24 c/u

Para basar estos coeficientes en la superficie del ala se utiliza

S rueda
Cp = Cdtren ——— 2-46
b ren Sala

2.5.8 Resistencia de interferencia

La resistencia de interferencia es tenida en cuenta utilizando el método
de la referencia (Hoerner, Fluid Dynamic Drag, 1965), el coeficiente obtenido
a partir de la Figura: 2-27 esta basado en una superficie que utiliza el
espesor maximo del perfil al cuadrado como referencia, por lo tanto este debe
ser referido a la superficie del ala.

Figura: 2-26 Interferencia para una cola en V

Para pasar de una referencia a otra se debe partir de la base de que la fuerza
referida a uno u otro es misma de esta forma:

Dine = qCd, t? = qCd,S

Por lo tanto, el coeficiente de resistencia de interferencia referido al ala
es
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Figura: 2-27 Resistencia de interferencia

Esta debe ser tenido en cuenta 2 veces para el ala y 2 veces para el
empenaje.

Teniendo en cuenta el espesor relativo a partir de la Figura:
2-27 Cdy q1q = 0.1, Cdiemp = 0.08. El coeficiente correspondiente al

empenaje fue evaluado usando la proyeccidn que se encuentra en
contacto con el fuselaje.

2.5.9 Resistencia parasita del conjunto

Finalmente se muestra una tabla de coeficientes C,, donde se
tienen en cuenta todos los aportes al coeficiente de resistencia que no
dependen de la sustentacion, a excepcion del aporte del empenaje que
por motivos practicos se utiliza por separado.
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Por ultimo, se suma un 10% a la resistencia parasita para tener en
cuenta la presencia de antenas e imperfecciones ademas del arrastre
debido al circuito de admision de aire para el motor.

Re

Cdo

309002,8

0,028277

463504,2

0,026806

618005,6

0,025775

695256,3

0,025452

772507

0,025037

849757,7

0,024741

927008,4

0,024563

1081510

0,024137

1236011 | 0,023807

Tabla 2-9 Cdo del conjunto excluyendo al empenaje

Luego del maximo valor de N° de Re mostrado en la tabla se considera
constante el coeficiente.

Es importante tener en cuenta que la polar obtenida es un modelo que
intenta producir resultados que resulten de utilidad para una
estimacion de las caracteristicas que la aeronave tendra en vuelo. El
calculo de la resistencia posee una gran cantidad de incertezas que
hacen que sea necesario tener mediciones de ensayos en vuelo para
conocerla con certeza. Sin embargo, este modelo que se ha adoptado
resulta importante para poder predecir el comportamiento de la
aeronave cuando aun no se poseen mediciones confiables.

2.6 Downwash

Al tratarse de un empenaje en V la estimacién del angulo de
downwash difiere de un empenaje convencional ya que se debe elegir
la altura a la cual calcular un downwash promedio y, por otro lado, al
tener un angulo de inclinacion la superficie, existe una componente de
sidewash aportando una componente en direccién longitudinal.
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El método desarrollado para este propdsito es extraido de la referencia
( NACA TN 1478, 1947).

Este consiste en encontrar un factor de correccién el cual surge de
plantear un vortice herradura de longitud del 90% de la envergadura
del ala. Y se encuentra para distintas posiciones de la semi-
envergadura del empenaje, las componentes de la velocidad que
producen los 2 vortices en el punto a analizar.

Se debe elegir la velocidad producida por el vértice la cual es
perpendicular a la linea que une el origen del vortice con el punto sobre
el empenaje a analizar y la velocidad que produce el vortice situado al
otro lado del ala queda definido por relacion geométrica, ya que la
circulacion es la misma.

Figura: 2-28 Vértice herradura

Para mantener la similitud con las ecuaciones de estabilidad
longitudinal se buscara obtener el angulo de downwash normal a la
superficie de cada panel de empenaje ¢y mediante una correccion a la
pendiente de downwash calculada para un empenaje convencional.

La ecuacidon 2-47 muestra como se calcula la pendiente de downwash
normal %’j a partir de la pendiente para un empenaje convencional 3—;

estimada en este caso con la ecuacion 2-48.

dey  dewy

) 2-47
da da w
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| zal] 2-48
de [10-32 -

4.44 (1 ! ) S
da [ 7 \A 1T+ AY) S, J
b

La altura entre el ala y el empenaje a utilizar z,, estd comprendida
entre el ala y la posicion de la cuerda aerodindmica media del empenaje
en direcciéon vertical, la cual puede ser facilmente obtenida utilizando
formulas para alas trapezoidales.

Seguidamente se calcula el parametro de correccion por sidewash en

la forma ch/f)vsr por medio de la ecuacién 2-50.
Wy _ Wp cosrl n Wrn _ @ Wrn ﬂ 2-49
wcos” wcosl' wcosl' w wgcosl wg

w w w w
N =_B+$( __B) 2-50

wcosl' w wrcosl w
Donde WWZ(’)Vsr puede ser obtenido por medio de geometria siguiendo los

T

siguientes pasos:

e Para la posicion de la semi-envergadura del empenaje deseada
trazar la linea que une el vértice 1 con el punto donde estimar
el parametro, y elegir una velocidad (arbitrariamente)
perpendicular a esta linea que es la generada por el vértice 1,
que llamaremos V1.

e La velocidad V1 debe ser proyectada sobre el eje Z de la
aeronave, y luego a lo obtenido proyectado nuevamente sobre
el eje perpendicular al panel del empenaje analizado. De esta
forma se obtiene w ;, cosT.

e Seguidamente se proyecta la velocidad V1 sobre el eje
perpendicular al panel del empenaje analizado, quedando
ambos parametros con la misma direccion, pero distinta
magnitud. Donde se obtiene wyy;.

e Se calculan los aportes del vortice que se encuentra en la otra
semi-ala donde la velocidad V2 se puede obtener directamente
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como V, = Vlé donde Y1, Y2 son las distancias desde el vértice
2

hasta el punto analizado. Se descompone V2 de la misma
forma que V1 con sus respectivos angulos obteniendo w 1, cos I’
Y Wrn2-

e Ya que los angulos varian segun la posicion del empenaje
donde se calculan las velocidades se calcula para distintas
posiciones de la semi-envergadura del empenaje y se realiza
una integral numeérica ponderando con la cuerda local con la
ecuacion 2-52. Las velocidades para los demas puntos se
calculan, sabiendo que la circulacién I;,. es la misma,
calculando la circulacion para la velocidad adoptada y luego
con esta calculando con las distancias a los distintos puntos a
evaluar la velocidad correspondiente.

I—Eirc
V= 2-51
2nd
1 fl Wrn c d( y > 2-52
Cemp Jog WrcosT bt/2

wry Y W rcos” son los aportes para cada punto que surgen de sumar
los aportes de ambos vortices.

Wry = Wry1 + Wrpn2
Wr=Wri+Wr,

Por otro lado % puede ser obtenido mediante la ecuacién 2-53.

2
Wp Sp 2-53

SpP+ X2+ X /SBZ + X2

Donde S; es la semienvergadura del vértice herradura y X es la
distancia entre el centro aerodinamico del ala y el del empenaje.

Resultados:
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w
X = 0.6011
w
de = 0.2806
da
dey
— =0.1687
da
oy = —0.01266

=T —  ——
W W
T, T.
r—mnz%'rrl%'l" = 08060
Ty Tp
Owar the semispan:
0
1 'TN T
q g |, oy «(5im) -
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Ve £
-
’,’ - — — _""q—_-
e

Figura: 2-29 Velocidades inducidas sobre un punto sobre el empenaje

dey C;
Ey = &N +——
N oN T L

2-54

En el Capitulo 4 el angulo de downwash normal sera utilizado
en la forma de la ecuacién 2-54.
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2.7 Efecto suelo

Al volar en cercania de la superficie terrestre la aeronave ve
incrementadas las pendientes de sustentacidon del ala y empenaje y el
downwash se ve disminuido.

Las pendientes de sustentacidon fueron obtenidas utilizando el método
de red de vértices en XFLR5 ya que este permite tener en cuenta el
efecto suelo.

Los resultados fueron obtenidos para una distancia al suelo de 0.5 (m).

1
rad

Crawe = 54 [

1

Cranee = 519 [rad

Se considera que por el efecto suelo el downwash se ve reducido a la
mitad.
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Capitulo 3. Propulsion

3.1 Introduccion

Como fue establecido en el capitulo 1 la hélice a utilizar es de paso
fijo por lo cual su rendimiento varia con la velocidad de la corriente
libre y las RPM a las que el motor gira. Encontrar esta variacidon es uno
de los principales objetivos de esta seccion, ademas de la fuerza
normal y el momento que esta produce. Esto servira luego para
encontrar las performances y estabilidad del VANT.

Para la obtencién de las caracteristicas de la hélice se utiliza la teoria
combinada extraida de la referencia (McCormick, 1995), la cual surge
de la combinacién de dos teorias: la de cantidad de movimiento y la de
elemento de pala.

3.2 Teoria de cantidad de movimiento

Esta teoria esta basada en aproximar la hélice por un disco
actuador infinitamente delgado a través del cual la presion estatica se
incrementa de forma discontinua.

PO Qin ‘PO
Yo A Control surface ¥
> - T T T I 3
5 |

| I-_>
— i

[ Actuator disc \\—%-:
_91 —_V,

! _ B .ﬁ..PE,. | |___>V3 T N
_ﬁ __)/—/"’_1 >

[ 213 4| 5

l '
— :f, _0;. _____ s

Oin

Figura: 3-1 Modelo de flujo idealizado para aplicar la teoria de cantidad de
movimiento.
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Para utilizar esta teoria se deben hacer las siguientes suposiciones:
1. La velocidad es constante sobre el disco.
2. La presiodn es uniforme sobre el disco.

3. La rotacion impartida al flujo a medida que pasa a través de la
hélice es despreciada.

4. El flujo pasando a través de la hélice puede ser separado del
resto por un tubo de corriente bien definido.

5. El flujo es incompresible.

Como puede observarse a partir de la Figura: 3-1 el plano transversal
1 esta lo suficientemente alejado de la hélice, mientras que el plano 4
se encuentra aguas abajo de esta. Los planos 2 y 3 estan justo aguas
arriba y aguas abajo del disco, respectivamente. En los planos 1 y 4
todas las lineas de corriente son paralelas, de esta forma la presion
estatica es constante e igual a la presidn estatica de la corriente libre

po.

En primer lugar, se debe considerar la ecuacidn de continuidad, a la
entrada y salida de la superficie de control mostrada en la figura. Esta
superficie posee un area transversal S.

Al aplicar el teorema de transporte de Reynolds para la conservacion
de la masa entre el plano 4 y 1 siendo que la densidad no varia
(suposicion de flujo incompresible) y considerando flujo estacionario se
obtiene:

AQ = A3V3 + (S - A3)VO - SVO 3-1

o}

3-2
AQ = A3z(V3 — Vy)

Asumiendo el caso no trivial donde V3 # Vo se llega a la conclusion de
que el flujo AQ debe estar entrando a la superficie de control a la largo
de sus costados. Este flujo tiene una velocidad Voen direccion opuesta
al empuje.
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Aplicando la conservaciéon del movimiento lineal a la superficie de
control cilindrica y notando que las presiones externas se cancelan, se
obtiene:

T =p[A3V3® + (S — A3)V?] — pSV? — pAQV 3-3

Sustituyendo la expresidon 3-1 en la ecuacién 3-3 se obtiene:
T = pA3V3(V3 — V) 3-4

Siendo pAsVs el caudal masico pasando a través de la hélice.

El empuje T, también es igual a la diferencia de presiones que sufre el
disco actuador multiplicado por el area del disco A.

T = A(p2 — p1) 3-5

p1y pzpueden ser relacionadas aplicando la ecuacidn de Bernoulli antes
de la hélice y aguas abajo de esta, dado que la ecuacidén no puede ser
aplicada a través de la hélice ya que se agrega energia al flujo en esa
seccion.

1 1

po + EpV2 = p1 + EpV12 3-6
1 1

po + EpV3 2=1p2 + EPVZZ 3-7

Sustrayendo la ecuaciéon 3-7 de la ecuacién 3-6 y dado que la velocidad
es continla a través de la hélice queda

1
p2 = p1 = Sp(V3? = V?) 3-8

Utilizando que A3Vs = AViy combinando ecuaciones 3-4, 3-5 y 3-8
resulta en:
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(V3 + V)
=

V1 3-9

Lo cual indica que la velocidad a través de la hélice es igual al promedio
de las velocidades aguas arriba y aguas abajo de esta. Ahora se escribe
V3 = V + 2w, donde w es la velocidad inducida por la hélice. Por ende
Vi = V + 2w con lo cual se llega finalmente a la expresidén del empuje:

Hasta aqui llega el desarrollo de la teoria de conservacién del
movimiento ya que es la expresion del diferencial de traccion la que
sera utilizada para la teoria combinada.

3.3 Teoria del elemento de pala

Para poder predecir la performance de una hélice con mayor
precision es necesario examinar la aerodinamica de la pala en detalle.

Figura: 3-2 Descripcion del elemento de pala.
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En la Figura: 3-2 se presenta una hélice que gira con una velocidad
angular o (rad/s) y avanza en el aire con una velocidad V. Dos
superficies cilindricas concéntricas con el eje de rotacidon y separadas
por una distancia dr cortan a la hélice en un radio r desde el eje.
Ademas, se encuentra graficado el elemento de pala antes definido. En
este caso se mira a lo largo de la pala. Las velocidades que influencian
a este elemento se muestran relativas al elemento.

El angulo de paso B esta definido entre el eje perpendicular al eje de
rotacion y la linea de sustentacion nula del perfil.

El desarrollo de las ecuaciones es llevado a cabo definiendo la variable
X =r/R donde r es variable y R es el radio total de la pala.

Refiriéndose a la Figura: 3-2(b), la contribucion de un elemento de pala
al empuje, T, y al torque, Q, sera:

dT = dLcos(¢ + a;) — dDsin(p + a;) 3-11
dQ = r[dLsin(p + ;) + dD cos(p + a;)] 3-12

dL y dD son los diferenciales de fuerza de sustentacion y resistencia,
respectivamente. Similar a la teoria de ala finita, a; es el angulo de
ataque inducido que resulta de la velocidad inducida w. dL y dD pueden
ser calculados de la siguiente manera:

1
dL =§pVechldr 3-13

1
dD = 2P Ve ¢ Cd dr 3-14

La cuerda ¢ es una funcion del radio r. ¢d es funcion principalmente del
Cldel perfil de la seccion. En este caso al tratarse de un vehiculo de
baja velocidad también dependera del nimero de Reynolds y del
numero de Mach. Cl puede hallarse a partir de:
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Cl =Cly(B— o — a;) 3-15

Siendo Cl, la pendiente de sustentacion del perfil de la hélice, calculada
en 2.2.1.

Y la polar del perfil ¢d = C4, + k,Cl + k,CI? la estimada en la seccion
2.5.2.

3.4 Teoria Combinada

Si se asume q; y la relacidon resistencia-sustentacién pequefios,
entonces Ve =~ Vr. La ecuacion 3-11 se puede escribir para B palas como
1
dT = BpEVrchla(ﬁ — @ — a;) cosp dr 3-16

Ahora planteando el diferencial de empuje obtenido con la teoria de
movimiento, y usando w = Vrai

dT = pQ2nurdr)(V + Vraicosp) 2 Vra; cose 3-17

Igualando ambas ecuaciones se obtiene la forma cuadratica para «;.

A oCl,Vr oCl,Vr
) . a a — 3-18
4 _ —9) =0
at “l(x+ 8x2V, ) 8x2V, G
v
A =—
wr

Vr = VT (x2 + 12)

Bc
7= R
Qp = arctan&
Vr = wR
T
* =3

Pagina 59 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

El angulo inducido se convierte en

1
oClLVr A oCLVr oCLVr 2| 319

2
=3 G (G )+ e 6 - )
=) x 7 Uy, X 8x2v, g, B e

Dada la geometria, la velocidad de avance y la velocidad angular se
puede resolver la ecuacion para ai. Las ecuaciones 3-11 y 3-12 pueden
ser integradas numéricamente para obtener el empuje y el torque. El
empuje y la potencia se expresan en forma de coeficientes de la
siguiente forma:

cr =L 3-20
pn?D?

Cp = L 3-21
pn3D5

Donde n es la velocidad de rotacién en revoluciones por segundo
y D es el diametro de la hélice. De la Figura: 3-2, el angulo del flujo
resultante, ¢, se puede determinar por la relacién entre V y wr.

%4

= arctan—
¢ wr

3-22

Ademas por conveniencia se define el radio de avance J.

_V
~ nD

J

Siendo Cr y Cprfunciones de J.

En forma adimensional las ecuaciones 3-11, 3-12, 3-13 y 3-14 pueden
ser combinadas y expresadas como

Cr =% j (J? + n?x?)o[Clcos(p + ai) — Cdsin(p + ai)]dx 3-23
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1
Cp =% f (J? + n*x?*)o[Clsin(p + ai) + Cdcos(p + ai)]dx 3-24

xh es la estacion de la pala desde donde el perfil comienza a tener
una forma aerodindmica, en este caso se utiliza xh=0.2. El
procedimiento de calculo es: dados la velocidad V, el didmetro D, la
altura (para conocer la viscosidad y la densidad) y las RPM n, estimar
para cada estacion x el dangulo inducido ai con la ecuacién 3-19 siendo
c y B funciones de x.

Seguidamente se calcula Cl y ¢d (del perfil) donde estos dependen del
numero de Reynolds local.
pVrc
u

Re =

Finalmente por medio de las ecuaciones 3-23 y 3-24 se integra
numéricamente.

Es necesario aclarar que B es el angulo aerodinamico es decir hasta la
linea de sustentacion nula del perfil, ya que cuando se realiza la
medicion de los angulos se obtienen los angulos geométricos, los
angulos aerodinamicos son obtenidos por medio de:

B = Pg — o

Dado J y habiendo calculado Cr y Cp puede calcularse la eficiencia de la
hélice n la cual serd de gran utilidad a la hora de calcular las
performances. Esta se define como el cociente entre la potencia util y
la potencia disponible.

LTV _ G _ Pua

= - 3-25
p CP Pdisponible

n

De la cual se deduce que sera una funcién de J o expresado de otra
forma de la velocidad de vuelo. Al tratarse de una hélice de paso fijo
esta eficiencia tendra un maximo a una velocidad fija para cada RPM.
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3.5 Fuerza normal y momento de guifada

Cuando la hélice se encuentra desplazando a un cierto angulo de
ataque con respecto de la corriente libre se produce una fuerza normal
Py paralela al plano de rotacidon de la hélice y un momento de guifada
N,. Se sigue la linea del desarrollo anterior extraido de la referencia
(McCormick, 1995) y en combinacion con (D Errico, Apuntes de
Aerodinamica II, 2015).

AL, AL,

Figura: 3-3 Vista de la fuerza normal debida al angulo de ataque de la hélice

La Figura: 3-3 muestra una vista lateral de una hélice a un angulo de
ataque o en el caso de estudio difiere la posicion de la hélice, la
cual se encuentra por detras del empenaje.

Para a # 0, el planteo es exactamente el mismo que en la teoria
combinada pero con el diagrama de velocidades modificado por el
angulo de ataque de la hélice, en la Figura: 3-4 se muestra el elemento
de pala en esta situacion. Se llama  al angulo de posicién de la pala.
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Direccion de
sustentacion nula de la
seccion .

- "Xpraja (funcién dery w

dL

g dT ',’,' Ve
(funcidn dery ¥ | V., cosa
drR k

B
¢ {angulo de pala
aerodinamico)
5

dF o r+V, sina sin¥ e
~ 7 dD (direccién

tangencial

&, (direccién axial)

Figura: 3-4 Elemento de pala cuando el disco de la hélice se encuentra con angulo de
ataque.

El nuevo angulo de ataque inducido se calcula con la ecuacién 3-26.

1
V + Cla BCV V + Cla BCV 2 E\
dim i (2 e ) | 20 e ) Ceme VT
2 L wr + Vy sina siny wr + Vy sina siny 8nr wr + V, sina siny i
3-26

El diferencial de fuerza, dF / dr ,y el diferencial de traccién pueden ser
expresados en términos del diferencial de sustentacién y de
resistencia.

dF _ dL a4 dD (0 + ad 3-27
= ar sin(p + ai) 7 cos(g +ai

dT dL dD

ar _ ab N . 3-28
e cos(@ + ai) I sin(o + ai)

dF / dr tiene componentes de dPn /dr, dirigida hacia arriba, y dYp /dr
dirigida hacia la derecha, entonces:

dPv _ dF 3-29
dr ~— dr siny
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Ya que la fuerza varia con la posicidén de la pala, y, valores promedios
son obtenidos al integrar la fuerza con respecto de { desde 0 a 27 y
luego dividiendo por 2x.

B (¥ (®dl 3-30
PN = — — i
N=o J;) j; - siny drdy

Utilizando las componentes de las velocidades presentes la velocidad
resultante Vres

Vg = \/(wr + Vsina sin) 2 + (V,, cos a)? 3-31

De esta forma los diferenciales dL / dr y dD / dr se convierten en:

dlL 1 3-32
—=2p((wr + Vsina simp) ? + (Vi cos @)?)cC

dD 1 . . 2 3-33
e Ep((wr + Vsina sing) = + (Vy, cos @)?)cCd )

El nUmero de Reynolds para este caso se calcula de la misma forma
gue se utilizé para la teoria de cantidad de movimiento, pero utilizando
la nueva velocidad resultante.

Cl varia con la posicion de la pala ¢ como asitambién lo hace Vr.
Suponiendo flujo cuasi estacionario, Cl se escribe como:

Cl = Cl,(B — ¢ — i) 3-34

Con ¢ = arctan( Yoo COS @ )

wr + Vsina siny

Entonces la fuerza normal es:

P_BJ-anR(dL(+)+dD (+)) drd 3-35
N_Zno . drsmgo ai drcos<p ai) | siny drdy
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Por otro lado, el diferencial del momento de guifiada es:

dL dD
dN, = (E cos(p + ai) — Wsin((p + ai) )r siny dr 3-36

Y el momento correspondiente:

My = [ (Ecosto+ar ~ Lsinto+a Jrsim dray
p_ZT[O . drcosgo ai drsmgo ai) |rsiny drdy

3.6 Calculos

En el Capitulo 2 se establecieron las caracteristicas aerodinamicas del
perfil que dependen del N° de Reynolds, estas son cd0, k1, k2, Cl, y a;.
Para su utilizacion se calculé el N° de Reynolds local en cada estacion
de la pala, y por medio de polinomios expresados en funcion de este
se encontraron las caracteristicas aerodinamicas locales, para luego
ser utilizadas en la integral numérica.

En la Figura: 3-5 se muestra la distribucion de angulo de paso
geométrico, medido de la hélice que utiliza el VANT y en la Tabla 3-1
la distribucién de cuerda:

Distribucion de angulo de paso

30
25
20
Be° 15
10

r/R

Figura: 3-5 Distribucion de angulo de paso
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X Cuerda (m)
0.2 0.049

0.3 0.055

0.4 0.06

0.5 0.06

0.6 0.059

0.7 0.053

0.8 0.046

0.9 0.037

1 0.022

Tabla 3-1 Distribucion de cuerda de la pala

THE POINTSW, X, Y, Z

GEOM
PITCH
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Figura: 3-6 Distribucion de angulo de paso y cuerda para distintas estaciones

La integracion para encontrar Cry Cp ha sido realizada por medio de
una integral de trapecio

I Y (CERETLO\ PR

Con una discretizacion de 100 intervalos de la seccidon que va desde el
20% de la pala hasta el 100% de esta.
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Los pasos a seguir son:

1. En cada estacidon de la pala se calcula la velocidad
resultante la cual se compone de la velocidad de vuelo y la
velocidad tangencial impartida por la rotacién.

2. Una vez hallada la velocidad resultante, con la cuerda y
dada la altura se llega al N° de Reynolds local.

3. Con este se encuentran las caracteristicas correspondientes
al perfil Clark Y en el régimen correspondiente.

4. Por Ultimo se realiza la integral numérica que se ha
desarrollado anteriormente de CryCr.

Este procedimiento se realiza para distintas velocidades de vuelo para
luego calcular el rendimiento como funcion de esta. La eleccién de
expresar el rendimiento n en funcién de la velocidad y no en funcion de
] se debe a que de esta forma es mas simple de utilizar para el calculo
de estabilidad y performances.

La suposicion de que el flujo es incompresible al plantear la teoria de
cantidad de movimiento resulta cuestionable debido a que en algunos
casos en la zona de puntera la pala se desplaza a gran velocidad
causando que el cdlculo pierda precisidén. Con el fin de tener en cuenta
en alguna medida el efecto de la compresibilidad y disminuir el error
se han hecho correcciones por medio de cambios en la pendiente de
sustentacion aplicable a flujo subcritico extraido de la referencia
(McCormick, 1995).

Para Mach > 0.3

Clajne 3-38

J1— (M)?

cly, =

Donde M es el numero de Mach y cl,, . es la pendiente de sustentacion
calculada anteriormente para flujo incompresible.
Esta correccion resulta aplicable con mayor precisidon para Mach menor

a 0.8. Para establecer bajo qué condiciones operard es necesario
conocer las caracteristicas de la planta motora.
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Otra restriccion utilizada es que se ha tomado un Clmax constante y
se ha supuesto arbitrariamente que en el caso de superar el coeficiente
de sustentacién maxima la sustentacion vale cero.

En la Figura: 3-7 se muestra el rendimiento de la hélice en funcion de
la velocidad de vuelo.

n vs EAS
0.9
2000 RPM
0.8
2500 RPM
0.7 - "\
\ ——3000 RPM
0.6 /////// \ 3500 RPM
0.5 / 4000 RPM
[
0.4 - 4500 RPM
03 | 5000 RPM
5500 RPM
0.2 -
«=6000 RPM
0.1 -
6500 RPM
0 ' ' ' ' ' 7000 RPM
0 10 20 30 40 50 60
EAS (m/s) 7500 RPM

Figura: 3-7 Rendimiento propulsivo en funcién de la velocidad de vuelo

Los calculos realizados son a nivel del mar, aunque el rendimiento de
la hélice varia muy poco con la altura como se muestra al final de este
capitulo.

3.6.1Sistema motor-hélice

El motor funciona entre 1500 (ralenti) y 8500 RPM. EN primer lugar,
resulta necesario un analisis de Mach de puntera para corroborar que
no se produzcan efectos de compresibilidad que afecten el correcto
funcionamiento.

El modelo utilizado para los cdlculos contempla efectos de
compresibilidad hasta flujo subcritico es decir hasta Mach=0.8 hacer
esta suposicion resulta confiable. Mas alld de este limite se debe
verificar que porcentaje del radio esta afectado por flujo que podria ser
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transdnico. La hélice bajo ninguna circunstancia debe superar el flujo
sonico es decir Mach=1. Se establecen los limites por medio del grafico
siguiente:

1.2
1
0.8 ,/
5 Brad
o 0.6 e
s Pl
0.4 //
7
0.2
/
0
0 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000 8000 9000
RPM

Figura: 3-8 Mach de puntera

Como puede apreciarse en la Figura: 3-8 a partir de aproximadamente
6400 RPM la puntera supera Mach=0.8 a nivel del mar y alrededor de
8000 RPM se llega al flujo sénico en la puntera. Por lo tanto, no es
posible utilizar la hélice con el motor a las maximas RPM de todas
formas en la realidad al acercarse a las RPM criticas la resistencia se
incrementa en gran medida por lo cual el motor tendera a frenarse.

Ademas, en estos calculos se ha incluido el aporte de la velocidad de
vuelo, aunque este es muy bajo en comparacidon con la velocidad
provista por la rotacion.

En porcentaje del radio la zona afectada por flujo a Mach mayor que
0.8 es:

RPM Mpuntera | % a M>0.8
6400 0.8 0
6700 0.85 6
7000 0.89 10
7500 0.95 17
7700 0.97 18

Tabla 3-2 Mach de puntera y porcentaje de la pala a M>0.8 para distintas RPM
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En base a este analisis se recomienda limitar la utilizacién del motor
con la hélice a alrededor de 7000RPM lo cual se corresponde con un
90% de la potencia total el eje del motor. De todas formas, es
aconsejable que se realicen ensayos del conjunto motor hélice para
corroborar cuales son sus maximas prestaciones.

La relacion entre la potencia en el eje y las RPM se obtuvo por medio
de una extrapolacién en base a un estudio realizado en un motor con
caracteristicas similares de menor potencia, datos que fueron extraidos
de la referencia (Moulton, 2007). Los resultados se muestran en la
siguiente tabla.

RPM Pot HP Pot Watt
1300 0 0
2500 3 2237.1
3500 6 4474.2
4500 9 6711.3
5500 11.7 8724.69
6500 14.5 10812.65
7500 16.7 12453.19

Tabla 3-3 Potencia en funciéon de las RPM

Conociendo la potencia que entrega el motor a las distintas RPM se
puede calcular la potencia disponible con el rendimiento de la hélice.

SHP es la potencia en el eje del motor (En este caso en Watt).

Para este caso y siendo que no se cuenta con mediciones para este
motor, se toma una caida de la potencia con la altura:

SHP = ESHP o' 3-40
ESHP es la potencia a nivel del mar.

En la Figura: 3-9 se muestra la potencia disponible para distintas RPM.
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Potencia disponible vs EAS

14000
2000 RPM
12000 2500 RPM
e 3000 RPM
16000 ——3500 RPM
b 4000 RPM
g 8000 > S
~ 4500 RPM
‘S
[
£ 6000 L «—5000RPM
a
== 5500 RPM
4000 —— T 6000 RPM
/-\ 6500 RPM
2000 —
\ \ 7000 RPM
0 - : 1| , ri i 7500 RPM
0 10 20 30 40 50 60 .
Pot en el eje
EAS m/s

Figura: 3-9 Potencia disponible en funcion de la velocidad de vuelo para distintas
RPM

En la parte superior se puede observar la potencia maxima en el eje
del motor, lo cual muestra que existe una parte importante de la
potencia que no es posible utilizar.

De la misma forma en la Figura: 3-10 se presenta la variacion del
empuje con la velocidad.
Siendo el empuje T calculado con la ecuacién 3-41.
SHP
T = 1

- 3-41
V
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Empuje vs EAS

2000 RPM
450 —— 2500 RPM
——3000 RPM
400 1 ——3500 RPM
350 4000 RPM
—— 4500 RPM
= 300 —— 5000 RPM
= 250 5500 RPM
2 6000 RPM
3 200
£ 6500 RPM
* 150 —— 7000 RPM
100 7500 RPM
50
0 ‘

EAS (m/s)

Figura: 3-10 Empuje en funcién de la velocidad de vuelo para distintas RPM

La curva a 7500 RPM se presenta a modo ilustrativo.

3.6.2Calculos de fuerza normal y momento de guifiada.

Los resultados fueron obtenidos de forma similar a lo realizado
para obtener el rendimiento con las correspondientes ecuaciones
desarrolladas en la teoria. La diferencia radica en que en este caso se
debe calcular una integral doble y realizarse para una serie de
velocidades como asi también para una serie de angulos de ataque.

El procedimiento numérico de la integral doble consistié en calcular la
integral con respecto del radio que se realiza de la misma forma como
se realizdé para el rendimiento, para distintos angulos de posicion de la
pala Y que van desde 0 a 2m para luego integrar con respecto de la
posicidon angular para toda una revolucion de la hélice.

La discretizacion de angulos de posicion se realizd cada 20°.

Los resultados de fuerza normal se muestran entre la Figura: 3-11 vy
Figura: 3-18. En el Capitulo 4 los valores de fuerza normal y momento
de guifiada han sido calculados directamente para cada caso.
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Fuerza normal de la hélice en funcién de la velocidad equivalente

5 3.5
4.5 3
4
3.5 2.5
z 3 z 2
c2s P
a 9 a 15
1.5 1
1 / /
0.5 - 0.5
0 0
18 28 38 48 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40
EAS (m/s) EAS (m/s)
Figura: 3-11 7000 RPM Figura: 3-12 6000 RPM
2.5 1.4
1.2
2
1
= 10 = 08
S & 06
0.4 /,_/
0.2
0 0
18 20 22 24 26 28 30 32 34 18 19 20 21 22 23 24 25 26
EAS (m/s) EAS (m/s)
Figura: 3-13 5000 RPM Figura: 3-14 4000 RPM
a=12 a =32 o =58 o =72 o =92
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Momento de guifiada de la hélice en funcion de la velocidad

equivalente
5 3.5
4.5 3
4
3.5 2.5
E 3 T 5
Z 25 =
Q. 2 o 15
2 2
1.5 1
! 0.5
0.5 ’
0 0
18 21 24 27 30 33 36 39 42 45 48 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40

EAS (m/s)

Figura: 3-15 7000 RPM

EAS (m/s)

Figura: 3-16 6000 RPM

2

1.8
1.6
1.4

€12
Z 1
2038
0.6
0.4
0.2

0

18 20 22 24 26 28 30 32 34
EAS (m/s)

Figura: 3-17 5000 RPM

(L [H

18 19 20 21 22 23 24 25 26
EAS (m/s)

Figura: 3-18 4000 RPM

a=1¢ =32
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3.7 Comparacion de resultados de rendimiento para distintas
alturas

Por ultimo, en este capitulo se muestra en la Figura: 3-19 como para
el caso critico, bajas RPM y la mayor altura a la que se calculan las
performances, la variacion entre los rendimientos es pequefia por lo
cual en este trabajo se asume la hipdtesis de que el rendimiento no
varia con la altura.

2000 RPM Para distintas alturas

0.75
0.73
0.71 =

0.69

0.67 /

n 0.65 H=0
0.63 //
0.61 /
0.59 / H=2000m

0.57
0.55 ./ T 1

e H=1000mM

“’

TAS (m/s)

Figura: 3-19Comparacion de rendimiento para 2000 RPM a distintas alturas
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Capitulo 4. Estabilidad y equilibrio

4.1 Introduccion

A continuacién, se desarrollan las ecuaciones que rigen el
equilibrio estatico longitudinal, extraidas de la referencia (Perkins,
1949).

4.2 Equilibrio estatico longitudinal

Para desarrollar las ecuaciones del equilibrio estatico longitudinal
se debe tomar momento con respecto al eje y de la aeronave el cual
pasa a traves del centro de gravedad ,CG, e igualar a cero la suma de
sus componentes.

Suposiciones: Se asume que el ala y el empenaje puede ser
reemplazados por su cuerda aerodinamica media (CAM). Ademas, se
asume que el centro aerodinamico en la CAM es el punto con respecto
al cual el coeficiente de momento de cabeceo propio de esta superficie
no varia con el coeficiente de sustentacion. Las fuerzas y momentos
gue actuan sobre la superficie a ser sustituida por la CAM, pueden ser
representadas por una fuerza de sustentacién y una de resistencia
actuando en el centro aerodindmico, junto con un momento de cabeceo
con respecto al centro aerodinamico, como se ve en la Figura: 4-1.

Figura: 4-1Fuerzas aerodinamicas en un perfil

Las fuerzas y momentos actuando en una aeronave con hélice en
molinete estan representadas en la Figura: 4-2, los angulos iwe it son
los calajes del ala y el empenaje horizontal con respecto al eje de la
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aeronave, ¢ es el angulo de downwash promedio detras del ala en el
empenaje.

La sustentacién y la resistencia por definicion siempre son
perpendicular y paralela al viento respectivamente por lo tanto no
resultan practicas para trabajar en las ecuaciones de equilibrio, Por
esta razén todas las fuerzas se descomponen en una componente
normal N y otra tangencial C, las cuales son fijas al eje de la aeronave.

De esta forma se tiene que:

N = Lcos(a, — iw) + D sin(a,, — iw)
C =D cos(a,, — iw) — Lsin(a,, — iw) 4-2

Tomando la sumatoria de momentos con respecto al CG se obtiene:

Mcg = Nxa + Cza + Mca + Mfus + Mnac + Mact + Ctht — Ntlt

4-3

Para que se dé el equilibrio es necesario que M sea cero.

g
M &

fus+nac

Figura: 4-2 Fuerzas y momentos en el plano de simetria.
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Por conveniencia se lleva la ecuacién anterior a su forma en
coeficientes lo cual se logra dividiendo cada termino por gqSwc donde q
es la presién dindmica, Sw es la superficie alar, y ¢ la cuerda
aerodindmica media. La relacion de presiones dindmicas % se

representa como 7.

Xq Zg St ct St ht
Cmcg= CN—=+ Cc—+ Cmca + Cm,,,,. + CMact——=nt + Cct——=nt
c c Sy C Sy C
c St lt
— ULNt——
tSW Em

4-4
El quinto término resulta despreciable ya que las relaciones de area vy
cuerdas hacen que este sea muy pequeno. Por otro lado, el sexto
término el cual se corresponde con la fuerza horizontal en el empenaje
(en ejes cuerpo), también es despreciado por ser pequefio respecto a
los demas.

Xa Zq St lt
Cmeg = CN—=+ Cc—=+ Cmea + Cmyy e — CNe— <1t
5 ¢ 5, C

4-5

El equilibrio sin tener en cuenta los efectos de la potencia se lograra al
C.» que haga que la ecuacién 4-5 sea cero, por lo cual una forma
practica de ver el equilibrio es a partir de la curva Cmcg Vs C,,.

Para que una aeronave sea estable la pendiente de esta curva debe ser
negativa, lo cual implica que ante un incremento de C,,, aparecera un
momento de cabeceo a picar que reduzca el C,,. La pendiente de la
curva puede ser encontrada diferenciando la ecuacién 4-5 con respecto
de C,,,, 0 viendo directamente la pendiente de la curva Cmcg VS Cj,,.

dCmcg dCn x, dCcz, dCmeca dCm d Cne St It .
— _ =y

=2y ey +
dc,, dC, ¢ dC, ¢  dC dc, dC, Sy ©
4-6

fus + nac

4.1.1 Contribucion del ala

La contribucién del ala al equilibrio estatico longitudinal de la
aeronave puede ser analizada estudiando los primeros 3 términos de
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la ecuacion 4-5. Para expresar estos términos en funcion del coeficiente
de sustentacion, se puede utilizar las ecuaciones 4-1 y 4-2, en forma
de coeficientes

Cv = Cwcos(a,, — iw) + Cosin(a,, — iw) 4-7

Cc = Cpcos(a,, — iw) — Ciwsin(a,, — iw) 4-8

a
a, = ay, +—CL
w ow dCLW v

. dc dCc . . . .
Las pendientes dC—LNy o Se obtienen diferenciando las ecuaciones. 4-7

y 4-8 con respecto de Ciw:

dCn ) ] . da dCp . )
T cos(a,, — iw) — Cwwsin(a,, — iw) dCLW+msm(aW — iw)
o da
+ Cpcos(a,, — iw) Cie
4-9
dCc dcCp ) ) o da _ da
o mcos(cxw — iw) — Cosin(a,, — iw) T Ciwcos(a,, — iw) e

— sin(a,, — iw)

4-10

Dado que el dngulo de atague es usualmente un angulo pequeno, se
puede aproximar cos(a — i.)=1 y sin(a — 7,)=0, y dado que C, es pequefo
con respecto a la unidad se llega a las siguientes simplificaciones:

dCn

— =1 4-11
CLw
dCc dcCp da
— - C 4-12
dCLw dCiw LWdCLW
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Para el caso de polar parabdlica completa queda:

dCc Ciw
=K 2 Kow Clw — — 4-13
AClw 1w + 2w CLw CLa

Debido a que el centro aerodinamico es la posicion donde el coeficiente
de momento de cabeceo con respecto a ese punto no varia con el
angulo de ataque, y por lo tanto tampoco lo hace con respecto del

. . .7 dCmca
coeficiente de sustentauon,ﬁ = 0.

De esta forma la contribucién del ala a la pendiente del momento de
cabeceo es:

dCm X 1\z Z
( )ALA =2 4 CLW(ZKZW — —):a + Kiw— 4-14
dCLw c Cro/ C c

Tanto C,, como Cp,, Kiw y K2 dependen del N° de Reynolds.

La contribucion del ala a la ecuacion de momentos con las
simplificaciones realizadas queda:

X Z
Cmcg = CLW?a-l_ (CD — CLW(“W — Lw))?a-k Cmeca 4-15

4.1.2 Contribucion del empenaje
La contribucién del empenaje a la estabilidad longitudinal
estatica puede ser analizada estudiando el ultimo término de la

. . . dac . .
ecuacion 4-6. La derivativa ﬁ no es similar a la unidad como fue
asumido en el caso del ala debido a los efectos del downwash del ala,

para este desarrollo se toman las ecuaciones de la referencia ( NACA
TN 1478, 1947).

Como se ha establecido en la seccion 2.2.4 cada uno de los dos paneles
que conforman el empenaje en V retienen aproximadamente sus
caracteristicas de sustentacion normales a su superficie. Haciendo uso
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de esto se ha desarrollado la teoria para conocer la sustentacion del
empenaje.

Llamamos con el subindice N a las caracteristicas perpendiculares a la
superficie de cada panel.

El coeficiente de sustentacion del empenaje completo en el plano de
simetria es:

CLT = CLN cosl’

Cin = Cran @y

Ambos coeficientes de sustentacion estan basados en la superficie no
proyectada.

dey Ciw
ay=a cosl' —ey = (ay, +i; —iy)cosl —eyg—— 4-16
da CLO(
da
a, = Uy +_dCL Ciw
da CLOC
De esta forma:
CLw ) ] dey CLw St It -
Cye = —Cran <(C¥0W +E + it — lW) COSF_%E_ gNO> COSFggnt 4-18

, . St It . .
Al termino <5 5€ le denomina volumen de cola Vg, con it comprendido
w

entre el centro aerodinamico del empenaje y el centro de gravedad.

A esta ecuacion se la puede separar en la parte que depende de Ciw
que determinara su aporte a la estabilidad y la parte constante que
contribuye solo al trimado.
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Cran dey , . €no
Cye = — C“ CLw (cos]" - E) cosI'Vynt — Cran (%w + it —iw— m) (cosI)2Vynt

La

4-19
La contribucién a la estabilidad del empenaje resulta en:

dc C de
LA — (cosF— —N) cos ' Vynt 4-20
dCLW CL(Z da

4.1.3 Contribucion del fuselaje
El efecto que tiene el fuselaje en la estabilidad se ha desarrollado
en la seccidn 2.4.2. El aporte de este es desestabilizante.

Como se calculd la variacion del coeficiente de momento del fuselaje
con respecto del angulo de ataque del fuselaje el momento del fuselaje
se expresa como:

dCpr

Conr = 7 Apys + Cmor + ACyr (Afys) 4-21
afus

Con:

Cp .

Afys = C—W —ly T qpow
Law
ACyr = —0.1519 apy; (2.0895 — x.4)

Por lo tanto:

dc
Conp = | = — 0.1519 (2.0895 — x,4) | us + Cmor
dafus

dc c
Crop = <d ™ —0.1519 (2.0895 — xcg)> (Cﬂ — iy + aL0W> +Cmor V22

af us Law

Con
Cmro = —0.003321
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1
Cmpa = 04‘963 [ﬁ

Como se aclaré antes x., para el aporte del fuselaje como esta
planteado es desde la nariz del fuselaje.

4.2.1Contribucion del tren de aterrizaje

El momento producido por el tren de aterrizaje se suma al del
fuselaje y se lo ha tenido en cuenta con la resistencia parasita del tren
completo aplicada en un centro de presiones pre-supuesto cercano al
centro de areas, ademas se asume angulos pequefos.

D = Cptren S q

M =-D dcptren—ZCG

M _ CDtren dcptren—ZCG 4-23
c

Donde dptren-zcc €S la distancia entre el centro de presiones del tren
de aterrizaje y la posicion en el eje Z del centro de gravedad.

El signo menos obedece a que el momento que este produce es a picar.

4.1.4 Efectos de la potencia

En esta seccién se analizan los efectos directos de la potencia
sobre el equilibrio y la estabilidad, los efectos indirectos no son tenidos
en cuenta ya que se trata de una configuraciéon no convencional para
la cual no se poseen datos empiricos.

Como se puede observar en la Figura: 4-3 las componentes de las
fuerzas debido a la hélice generando empuje, a algun angulo con
respecto del viento, son la fuerza de empuje, T, a lo largo del eje de
empuje, y una fuerza normal, Np, perpendicular a este eje. La suma
de momentos con respecto al cg del VANT son:

Mcgp = Th + Nplp 4-24
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Donde hp es negativo y Ip positivo para los datos mostrados
mas adelante en esta seccidn.

PN

(L “
CG

Figura: 4-3 Fuerzas de traccion y normal produciendo momento de cabeceo

Utilizando el coeficiente de empuje definido como T, =T / (pV?D?) y
definiendo el coeficiente de fuerza normal Cvp = Np / (qSp), donde Sp
es el area del disco de la hélice S = nD 2/ 4, entonces:

TC 2D2h CNP lp Sp 4-25
+
Sw € Sw €

Cmp =

El empuje y la fuerza normal de la hélice se calculan siguiendo los
procedimientos explicados en el Capitulo 3.

La contribucidon a la estabilidad puede ser obtenida diferenciando la
ecuacién 4-25 con respecto de C,,, .
dc,, dcC,, S, c dC., S, C

Siendo el empuje:
_SHPn

|4

Si la velocidad es reemplazada por su equivalente que proviene de la
ecuacion de sustentacion:
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de esta forma Tc queda expresado en funcién del coeficiente de
sustentacion como se muestra en la Figura: 4-4.

1.4

1.2

0.8

Tc
0.6

0.4

0.2

0.3 0.5 0.7 0.9 1.1 1.3
CL

Figura: 4-4 Coeficiente de empuje en funcion del coeficiente de sustentacion

Por su parte la contribucion de la fuerza normal, debe ser obtenida
mediante un procesamiento de los datos previos, ya que su obtencién
se tiene como variables a la velocidad y al angulo de ataque del disco,
el eje del disco se encuentra alineado con el eje del fuselaje.

Para esto se propone un coeficiente de sustentacion y con este se
obtienen la velocidad y el dngulo de ataque del fuselaje, en la condicion
de vuelo correspondiente y con estos datos se calcula la fuerza normal,
de esta forma para cada C,,, propuesto se encuentra la fuerza normal.
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afus

CLw Cn

Figura: 4-5 Esquema para la obtencion del coeficiente de fuerza normal en funcion
del coeficiente de sustentacion del ala.

0.005

0 0.2 0.4 0.6\8\ 1 1.2 1.4 16
-0.005
Cn \
-0.01 \
-0.015

-0.02 o

Figura: 4-6 Coeficiente de fuerza normal en funcion del coeficiente de sustentacion

Tanto la fuerza normal como el empuje han sido obtenidos para el
motor operando a 7000RPM.

Para la fuerza normal no se ha tenido en cuenta el efecto del downwash
ya que el flujo sufre una desviacién debido al ala y también debido al
empenaje en V por lo tanto resulta muy dificil conocer cudl es la
situacién real del flujo.

Ademas, tampoco se tiene en cuenta el efecto del cambio de presion
dindmica sobre el empenaje, debido a la proximidad del empenaje con
la hélice solo una parte de este se ve afectada por el flujo de la hélice,
siendo esta una situacion que debe ser ensayada experimentalmente
lo cual excede los objetivos de este trabajo.

Finalmente, el coeficiente de momento con respecto al centro de
gravedad resulta:
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X Z
Cmcg = CLW?a'i' (CD - CLW(“W - iw))Fa-*_ Cmea + Cmfu””“c

C de
— éaN Crw (cos r— d_N) cos ' Vynt

La a

i i ENO TCZDZh
— CrLan (aOW + it —iw- p— F) (cosI)?Vynt + Sz
N Cnp lp=Sp
Sw C

4-27

A continuacion, se presentan las curvas de C,,, Vs Cy, para distintas
posiciones del centro de gravedad tanto en X como en Z. La posicidn
en X se encuentra referida en % de la cuerda aerodinamica media
medida desde el borde de ataque del ala. La posicion en Z se ha medido
con respecto al eje del fuselaje en metros.

Los calculos realizados estan dados para Xcg= 0.2CAM, 0.3CAM, 0.4
CAM, 0.5 CAMy 0.6CAM. Y Zcg= -0.05, 0, 0.05, 0.1, 0.132m tomando
como referencia el eje del fuselaje. La utima posicion a analizar de Zcg
se corresponde con el eje en el cual actia la resistencia del ala y el
empuje.
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Curvas de equilibrio longitudinal sin potencia
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Figura: 4-7 Xcg=0.2 CAM Sin potencia Figura: 4-8 Xcg=0.3 CAM Sin potencia
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Figura: 4-9 Xcg=0.4 CAM Sin potencia Figura: 4-10 Xcg=0.5 CAM Sin potencia

——7CG=-0.05m ZCG=0m ZCG=0.05m CG=0.132m
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Curvas de equilibrio longitudinal con potencia
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Figura: 4-11 Xcg=0.2 CAM Con potencia | Figura: 4-12 Xcg=0.3 CAM Con potencia
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Figura: 4-13 Xcg=0.4 CAM Con potencia | Figura: 4-14 Xcg=0.5 CAM Con potencia
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Figura: 4-15 Xcg=0.6 CAM Con potencia

ZCG=-0.05m ZCG=0m ZCG=0.05m CG=0.132m

Como se puede ver y mas aun para el caso con potencia maxima la
estabilidad longitudinal cambia fuertemente con la posicidon del CG en
el eje Z.

Una vez conocidos los margenes entre los cuales puede variar la
estabilidad, se seguira trabajando con las posiciones XCG de CAM 0.3,
0.4 y 0.5 y las posiciones en ZCG 0 y 0.05m que son las que se
encuentran en el rango donde es probable que se ubique el centro de
gravedad.

Se descarta la utilizacidon de XCG a 0.2 de la CAM ya que significaria un
exceso de estabilidad lo cual se traduce en dificultades para cambiar la
condicion de vuelo y un mayor esfuerzo en los mandos.

Como se establecié anteriormente la estabilidad muestra la tendencia
natural a regresar al equilibrio. En la Tabla 4-1 se muestran las
pendientes de la ecuacion de equilibrio linealizada, para poder
establecer comparaciones entre las distintas posiciones del centro de
gravedad.
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Estabilidad
XCG 2CG Sin potencia Con potencia
0.3 0 -0.2814 -0.515
0.3 0.05 -0.2658 -0.424
0.35 0 -0.222 -0.455
0.35 0.05 -0.2066 -0.364
0.4 0 -0.163 -0.395
0.4 0.05 -0.1474 -0.304

Tabla 4-1 Estabilidad linealizada para distintas condiciones

A partir de esto se puede elegir el centraje segun el rango de
estabilidad que se desee para la aeronave, el cual variara entre el valor
de potencia maxima y potencia nula.

Luego se corroborara la fuerza en el mando y los demas limites de
corrimiento de CG para establecer en base a esto cual es el rango
correcto de centraje.

4.2 Punto neutro timon fijo
El punto neutro N, define la posicion mas atrasada del cg antes

. . ac
de que la aeronave se vuelva inestable, es decir cuando dcin= 0. Al

tratarse de una aeronave con motor en posiciéon pusher y estando el
eje de empuje por encima de Zcg las contribuciones de la potencia son
estabilizantes por lo tanto el punto neutro timén fijo estara dado por el
caso sin potencia.

A continuacion, se muestra graficamente la posicién del punto neutro
timodn fijo.

Ya que la curva de C,,4 Vs Cyy, No es lineal, debido a que se han tenido
en cuenta los términos que involucran a la resistencia del ala y que la
pendiente de sustentacion varia con el nimero de Reynolds, se ha

tomado como punto neutro cuando en alguna region de la curva la
pendiente vale cero.

El punto neutro timédn fijo sin potencia se encuentra a 0.49 de la cuerda
aerodinamica media como se puede ver en la Figura: 4-16.
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Figura: 4-16 Punto neutro timon fijo

4.3 Deflexion de elevador

Como se comentd anteriormente segun resultados experimentales
las caracteristicas sustentadoras de cada panel del empenaje se
mantienen, por lo tanto es posible proyectar sus componentes. En esta
seccidn se busca conocer el incremento de sustentacion del empenaje
AC,, por deflexion de elevador &e, la cual fue extraida de la referencia
(NACA R 823).

dCp; d(CyycosT)
dse = day

4-28

AC = — T 0e = —Cpruyn COST T e

Donde 7 es la efectividad del elevador, la cual se extrae de la Figura:
4-17 y depende de la geometria del elevador y del empenaje.

Para este caso Se/St es 0.26, si se tiene en cuenta que en una parte
del empenaje no posee elevador por lo tanto 7 = 0.46
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Figura: 4-17 Efectividad del elevador

4.4 Influencia de la deflexion del elevador al equilibrio

Como se vio anteriormente la deflexion del elevador produce un
aumento o disminucion del coeficiente de sustentacidon del empenaje.
Siguiendo con el desarrollo anterior el término de coeficiente de
momento con respecto al centro de gravedad del empenaje que no
varia con C,, queda:

ENO T6€

Cmegt = —Cran (%W + it —iw- osT " oos I") (cosI)?Vynt 4-29

De esta forma el control del ¢,,, de equilibrio se efectia a través de la
deflexiéon del elevador.

A continuacion, se muestra para distintas condiciones como varia el
coeficiente de momento respecto al centro de gravedad con el
coeficiente de sustentacién del ala.
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Equilibrio para distintas deflexiones de elevador
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Figura: 4-18 Equilibrio sin potencia | Figura: 4-19 Equilibrio con potencia
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Figura: 4-20 Equilibrio sin potencia | Figura: 4-21 Equilibrio con potencia
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4.4.1 Deflexion requerida para el equilibrio

Esta se puede conocer haciendo cero el coeficiente de momentos
con respecto al CG y despejando la deflexién del elevador requerida
para cada CL.

a

Z
0=Cpy =+ (cp — Cpy (a, — iw))%+ Cmea + CMyy s e
C de
_ LaN Crw (cos]" ——N) cos ' Vynt
CLa da
. . ENO T Oe Tc 2 Dzh
— Cran (%w + it —iw - s | cos F) (cosT)2Vynt + oo
N Cnplp Sy
Sw C

4-30

Si renombramos y le llamamos U a:

Xa .\ Za
U= CLF-F (CD - Cula, — lw))?+ Cmca + Cmfus + nac

TCZDZh " CNP lp Sp
Sw C Sw C

C de
_ Lal Cy (cos r— —N) cosI'Vynt +
CLO( da

Despejando 8e de la ecuacién 3-304-30 se obtiene:

U Eno \cosT’
6e=< — gy — it +iw+ > 4-31
Cron(cos )2Vt %% cosI'/ 7

A continuacion, se muestran las deflexiones para 2 posiciones de Xcg
y Zcg=0, para vuelo recto (nz=1).
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Figura: 4-22 Deflexion requerida para Xcg=0,3 Cam

Se° -6 Con potencia

-8 Sin potencia

Vm/s

Figura: 4-23 Deflexion requerida para Xcg=0,4 Cam

4.5 Posicion mas adelantada del CG

Una de las limitaciones a la posicion mas adelantada del CG viene
dada por el requerimiento de que el elevador siempre debe ser capaz
de llevar la aeronave al equilibrio, al coeficiente de sustentacion
maximo que se puede obtener. Al moverse el CG mas adelante la
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aeronave se vuelve mas estable y por lo tanto se requiere de una
mayor deflexidon de elevador para lograr el trimado a Cimax.

Al tratarse de una configuracidon “Pusher”, el limite delantero del CG
estara dado por el caso con potencia. Siendo la deflexién maxima del
elevador -30°, se toma como deflexion maxima para aterrizaje -25°
para dejar un margen de deflexidon para maniobras.

Teniendo en cuenta que el coeficiente de sustentacion maxima del ala
varia con Re se debe establecer cual es el Cimax correspondiente, para
esto se busca la igualdad entre el requerido para vuelo recto expresado
en funcidn del N° de Reynolds y el coeficiente de sustentacién maxima
obtenido en la seccidon 2.2.6 utilizando como datos los valores de
referencia que en este caso son un peso de 60Kg y densidad al nivel
del mar.

CL
Clmax vs Re

CLvsRe

COOO0O0O0000 RPREEPRE
oRrNWwhUoONORRLRNWRWL

0 500000 1000000 1500000 2000000
Re

Figura: 4-24 Interseccion para encontrar el coeficiente de sustentacion maxima al
N° de Re correspondiente

A partir de la Figura: 4-24 se obtiene que CLmax del ala es 1.255.

Para obtener la posicion del centro de gravedad a la cual se da el
coeficiente de sustentacion maxima, para la deflexion maxima, se
adelanta el centro de gravedad hasta que se da el equilibro (Cmcg=0)
para las condiciones antes mencionadas.

En este caso esta condicidn se da para una posicion del centro de
gravedad en X de Xcg=0.024 de Cam
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Figura: 4-25 Equilibrio con potencia Zcg=0m Xcg=0.024Cam de=-25°
4.5.1 Elevador requerido para aterrizar

Al momento de aterrizar se debe tener en cuenta ademas el efecto
suelo el cual afecta las variables aerodinamicas. Para considerar un
limite mas conservativo solo se tiene en cuenta la reduccién del
downwash, el cual vale la mitad del valor sin efecto suelo, como se
expresa en la seccion 2.7.
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Figura: 4-26 Equilibrio con potencia Zcg=0m Xcg=0.09 Cam de=-25° con efecto
suelo

Para esta situacion el limite mas adelantado resulta ser Xcg=0.09 de
la Cam.
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4.6 Momento en el servo del elevador

Si bien la estabilidad timon libre carece de importancia en lo que
respecta a las cualidades de vuelo de una aeronave tipo VANT, los
parametros de flotacidn nos permiten conocer el momento que el servo
debe proveer para el equilibrio, y verificar que no se superen los
esfuerzos maximos en los servos.

Para esto se debe encontrar el momento de charnela HM, el cual es el
momento respecto del eje alrededor del cual se produce la deflexién,
el cual se genera debido a la distribucion de presiones que varia al
deflectar la superficie de control, como asi también lo hace al cambiar
el angulo de ataque.

El momento de charnela total, puede ser expresado como la adicién de
los dos efectos tomados por separado como se muestra en la ecuacién
4-32.

dHM OHM
_ 4-32
HM (aa )5“+(aa )f

De forma adimensional HM, se expresa:
c HM
h =
qSeCe

4-33

Donde Cr es el coeficiente de momento de charnela, S, la superficie
del elevador que debe comandar el servo en analisis y c, la
cuerda del elevador.

Como se desarrollé anteriormente la ecuacidon 4-32 se puede expresar
en forma de coeficientes:

dCn dCh
= [ — P 4-34
Ch (zm)g"“’(aa)a‘S

Donde las derivadas parciales (aCr / da)s y (9Cr / 05)a Se escriben de
forma abreviada Che y Chs respectivamente. Asi

Ch = Cho + Chaax + Chs S 4-35
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Siendo Cro el coeficiente de momento de charnela residual el cual es
distinto de cero cuando el perfil tiene combadura por lo que en el caso
de analisis es cero.

Al tratarse de un empenaje en “V” se seguira el mismo procedimiento
que para empenajes tradicionales solo que teniendo en cuenta que las
caracteristicas a utilizar deber ser las normales a cada panel ya que el
momento se produce alrededor del eje de cada semi-ala del empenaje.

Dicho esto el angulo de ataque a utilizar es el a, obtenido con la
ecuacion 4-16 y § con la ecuacion 4-31.

La obtencion de Cray Chsse lleva a cabo mediante el método propuesto
por (Perkins, 1949), seccidén 6.4 basado en resultados experimentales,
se debe tener en cuenta que los datos utilizados poseen grandes
incertezas al disponer de curvas para el tipo de flap en particular por
lo tanto resultan en una aproximacion que debe ser verificada con
ensayos si se quiere conocer con mayor exactitud.

Los valores adoptados para las derivadas del coeficiente de charnela
bidimensionales son:

1
Cha = —0.0075 H

1
Chs = —0.014 [E]

Estos parametros bidimensionales (indicados en minuscula) se deben
pasar a tridimensional (indicados en mayuscula), para esto se utiliza la
teoria de linea sustentadora.

_ Craw 4-36
Cha = Cha
Clat
Chs = cps + T (Chg — Cha) 4-37

Donde 7 ha sido calculado en la seccién 4.3, ¢, €s la pendiente de
sustentacién del perfil del empenaje.

El momento en el servo se encuentra por medio de la ecuacion 4-38
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1 1
M= -G EpVZSCcC Ch = —G EpVZSCcC(ChaaN + Chs 8) 4-38

De igual forma que se realizd para las ecuaciones de equilibrio y
estabilidad los calculos de fuerza se realizan para potencia nula y para
potencia maxima lo cual nos permite ver cual es el rango de esfuerzos
a los cuales estara sometido el servo.

Cada elevador ha sido dividido en dos secciones por motivos de
seguridad y cada uno con su respectivo servo, por lo tanto, se calcula
la fuerza para mover cada superficie. La relacion de transmision G se
encuentra en la seccién 1.7.

A continuacion, se muestran los momentos en los servos para el caso
con y sin potencia para Xcg de 0.3 y 0.4 de la CAM y Zcg=0. En cada
grafico se indica para el servo interno y el servo externo, ya que las
superficies sobre las que cada uno tiene que actuar son diferentes.

0.3
0.2
0.1
0118 20 22 _24—76_-28"30 32 34 3638 40 42 44 46
-0.2
-0.3
-0.4
-0.5
-0.6

M (N m)

V (m/s)

M interno sin potencia M externo sin potencia

M interno con potencia M externo con potencia

Figura: 4-27 Momento en los servos para Xcg=0,3 Cam
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Figura: 4-28 Momento en los servos para Xcg=0,4 Cam

A partir de las figuras se conocen los momentos que el servo debe
ejercer para equilibrar el elevador volando a nz=1, si bien estos no son
los maximos que se registraran durante el vuelo, seran a los cuales el
sistema estara exigido la mayor parte del vuelo. Esto puede ser
utilizado para relacionar el momento del servo con la corriente que este
consume y a partir de esto buscar optimizar el consumo de energia del
VANT.

4.6.1Vuelo en maniobra

Para evaluar la fuerza en el mando y las deflexiones requeridas
para el vuelo en maniobra se debe tener en cuenta los cambios de
angulo de ataque que se dan debido al amortiguamiento de cabeceo.

Este cambio se debe a que al rotar la aeronave con respecto al eje Y
que pasa por el CG aparece una velocidad en el empenaje que cambia
el angulo de ataque al cual se encuentra.

Este efecto también se da para la hélice que también se ve afectada
por un cambio en su angulo de ataque.

Las maniobras a analizar son restablecimiento y viraje.

Restablecimiento:
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Figura: 4-29 Fuerzas en una maniobra de restablecimiento

Realizando la sumatoria de fuerzas en el eje Z.

VZ
5 Fp=L—-W=m— 4-39
R
Reorganizando:
L V2 V2 4-40
_— = — _— = —_ 1
W gr R -9m D

Por otro lado la velocidad angular de cabeceo g se puede expresar
como:

%
_z 4-41
1= %

Siendo R el radio del restablecimiento. Finalmente queda expresada la
velocidad angular de cabeceo en funcién de la velocidad y el factor de
carga.

g
q=50;-1) 4-42

Viraje:
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Radio de giro

Figura: 4-30 Fuerzas en una maniobra de viraje

Siguiendo con la misma linea de desarrollo que para restablecimiento
se tiene para viraje que:

VZ
Fy=Lsin<p=m? 4-43

ZFZ=Lcosg0—W=O 4-44
R = Ve 4-45
gtang
1
ny = 4-46
Cos @

vV
q=.(2$in<p=§sin(p 4-47
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91 = (cos (p)Z)L 4-48

=gtan sin =g(sin )2;2
1 gsing V ¢ cosp V cos @

V
_g( _l> 4-49
q =V nz

Al tratarse de vuelo en maniobra para el calculo de ¢, se utiliza la
ecuacién de sustentacion con el factor de carga correspondiente.

_2ng W

L™ pras
La velocidad de cabeceo produce cambios en el angulo de ataque del
empenaje y en el disco de la hélice al estar situado detras del
empenaje.

El angulo de ataque visto por estos debido a la velocidad angular
depende de q y de la distancia desde el eje del centro de gravedad a
la posicidn donde se desea conocer el angulo. Debido a que la distancia
en Z es baja respecto a la distancia en X el aporte al angulo de ataque
resulta despreciable y por lo tanto solo se toma la variacién en X con
respecto al CG.

Para la fuerza normal de la hélice la velocidad sera la que resulte de la
ecuaciéon de sustentacion y el angulo de ataque sera el del fuselaje
corregido por el angulo debido a la velocidad de cabeceo.

Como se desarrolld anteriormente para calcular la fuerza en el mando
se debe conocer tanto la deflexién del elevador como el angulo de
ataque normal a cada panel de empenaje.

Deflexion del elevador: sera la misma que se desarrollé anteriormente
solo que se le debe agregar la deflexidon requerida para equilibrar el
cambio por momento de cabeceo y teniendo en cuenta para el caso
con potencia los cambios para la fuerza nomal de la hélice debidos a la
modificacién de angulo de ataque.

Al tratarse de un empenaje en V para conocer la deflexién del elevador
para equilibrar el momento de cabeceo se debe tener en cuenta que el
angulo de ataque por velocidad de cabeceo se encuentra en el plano
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de simetria por lo tanto para conocer el efecto que este tiene se lo debe
proyectar para convertirlo en un angulo de ataque normal.

ay = agcosl’ 4-50

Siendo el angulo de ataque por amortiguamiento de cabeceo a,
calculado por medio de la ecuacién:
K.ql

— 4-51
ag = v

Donde K, es un factor para tener en cuenta que no solo el empenaje
produce amortiguamiento, para este caso K, = 1.1.

Recordando que el coeficiente de sustentacion normal es C .y = Cron an

Para encontrar el coeficiente de sustentacion del empenaje se debe
proyectar otra vez por el coseno del diedro y asi se obtiene el
coeficiente de sustentacion en el plano de simetria.

K.ql
Creq = CLaN%(COS r? 4-52

Por otro lado, como se vio anteriormente el CL debido a la deflexion
del elevador es:

Cre = Crgn TCOST 6, 4-53

De esta forma si la suma de ambas contribuciones es cero y se resuelve
para &, se puede encontrar la deflexién requerida para contrarrestar el
efecto del amortiguamiento

K,q lcosT
Vt

S, = 4-54

Angulo normal: a lo desarrollado para vuelo recto solo se debe agregar
la contribucién del amortiguamiento.
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ay = agcosl’ 4-55

dey Cp

" 4-56
da CL(X

l
) cosl' — gy

Otro punto a tener en cuenta es el amortiguamiento en el angulo de
ataque visto por la hélice.

Las simplificaciones realizadas son:

e El cambio debido a la posicién en Z del CG no se tiene en
cuenta

e El cambio debido a la posicién en X del CG se ha tomado como
0.3 de la CAM ya que se ha verificado que utilizar 0.2 0 0.4 de
la CAM solo produce cambios de a lo sumo 0.1°.

e Como en los desarrollos anteriores no se tiene en cuenta el
downwash sobre el disco de la hélice.

Una vez realizadas estas simplificaciones se procede al cdlculo de la
fuerza normal de la hélice para el angulo de ataque, calculado con la
ecuacién 4-57, y velocidad correspondiente.

C, Kaq lp

— 4-57
Ahélice = Aow + C Ly V
La

Se muestran los momentos en los servos en funciéon de la velocidad, a
distintos factores de carga, para Xcg=0.3 y Xcg=0.4 con Zcg=0 este
ultimo se ha elegido debido a que para ese caso resulta mayor el
momento.

Para Xcg=0.3 de la Cam:
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Pull-up nz=2

0123 28 33 38 43 48 53

V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-31 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Pull-up nz=2

Pull-up nz=3
0
32 34 36 38 40 42 44 46 48
-0.2
-0.4
€
Z 06
=
-0.8
-1
-1.2
V(m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
323436383940414547 Servo externo sin pot

Figura: 4-32 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Pull-up nz=3
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Pull-up nz=4
0
35 37 39 41 43 45 47 49
-0.2
-0.4
€ -0.6
=
s -0.8
-1
-1.2
-1.4
V (m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-33 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Pull-up nz=4

Viraje nz=2

0125 30 35 40 45 50

V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-34 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Viraje nz=2
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Viraje nz=3
0
32 34 36 38 40 42 44 46 48
-0.2
-0.4
€
Z -06
=
-0.8
-1
-1.2
V (m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-35 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Viraje nz=3

Viraje nz=4
0.2 35 37 39 41 43 45 47 49
-0.4
— -0.6
€

z 08

-1.2
-1.4

-1.6
V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-36 Momento en el servo para Xcg=0.3 Cam Viraje nz=4

Para Xcg=0.4 de la Cam:
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Pull-up nz=2

23 28 33 38 43 48 53

V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-37 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Pull-up nz=2

Pull-up nz=3

48

V(m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-38 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Pull-up nz=3
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Pull-up nz=4

V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-39 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Pull-up nz=4

Viraje nz=2

€ 0125 30 35 z 45 50

V (m/s)

Servo interno con pot max Servo externo con pot max

Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-40 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Viraje nz=2
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Viraje nz=3
0.1
0
-0.1 48
— -0.2
€
zZ -03
2 04
-0.5
-0.6
-0.7
V (m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
Servo interno sin pot Servo externo sin pot
Figura: 4-41 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Viraje nz=3
Viraje nz=4
0
01 35 37 39 41 43 45 47 49
-0.2
— -0.3
€
Z 04
2 05
-0.6
-0.7
-0.8
V(m/s)
Servo interno con pot max Servo externo con pot max
Servo interno sin pot Servo externo sin pot

Figura: 4-42 Momento en el servo para Xcg=0.4 Cam Viraje nz=4
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4.7 Punto de maniobra timon fijo

El punto de maniobra timoén fijo es la posicion del cg donde la
deflexion de elevador requerido para acelerar el avion (nz#1)
desaparece. Es decir que al producirse una pequefa variacién de
deflexién el factor de carga crece rapidamente.

Debido a la gran cantidad de variables involucradas es necesario barrer
una serie de velocidades, para cada posicion de centro de gravedad
que se prueba. Al ir atrasando el centro de gravedad la pendiente de
la curva de deflexion versus factor de carga se hace cada vez menor.
El punto de maniobra es la posicidn del centro de gravedad donde esta
pendiente se hace cero en algun punto de la curva.

Para encontrar este punto se evallan 4 situaciones las cuales son:

e Pull up con potencia
e Pull up sin potencia
e \Viraje con potencia
e Viraje sin potencia

De estos casos se tiene en cuenta el primero que llega a tener
una pendiente nula al ir atrasando el centro de gravedad.

Se realiza para 2 posiciones de Zcg.

A continuacién, se muestra el caso limite encontrado que se
corresponde con una posicién de Xcg=0.53 de CAM el cual se da para
una maniobra de Pull up sin considerar los efectos de la potencia. Las
dos posiciones de Zcg analizados arrojaron el mismo resultado en
términos de punto neutro timodn fijo.
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3.5

2.5

be (2)

1.5

0.5

nz

Pull up Sin potencia Viraje Sin potencia

Figura: 4-43 Limite de maniobra timon fijo Xcg=0.53 de CAM

4.8 Punto de maniobra timoén libre

El punto de maniobra timén libre, es la posicion del cg donde el
esfuerzo en el mando requerido para acelerar el avién (nz#1)
desaparece. Es decir que al producirse una pequefia variacion de
momento en el servo el factor de carga crece rapidamente.

Siguiendo el mismo procedimiento que para punto de maniobra timén
fijo:

Para Zcg=0m se tiene:
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Punto de maniobra timén libre
0.5
0.4 0.45
0.35 0.4
0.35
0.3 ’é‘ 0.3
E 0.25 = 0.25
Z 02 E 0.2
- 0.15
2 0.15 0.1
0.1 0.05
0
0.05 1 2 3
0 nz
1 2 nz 3 4
Figura: 4-44 Pull up con potencia Figura: 4-45 Pull up sin potencia
0.4 0.5
0.35 0.45
0.4
03 0.35
€ 0% € 03
z 02 Z 025
= 0.15 s 02
0.15
0.1 01
0.05 0.05
0 0
1 2 3 4 1 2 3
nz nz
Figura: 4-46 Viraje con potencia Figura: 4-47 Viraje sin potencia

Para Zcg=0.05:
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0.4 0.42
0.35 0.4] Qe
0.3 0.4
—0.25 — 0.39
€ S
Z 02 Z 038
20.15 2 037
0.1 0.36
0.05 0.35
0 0.34
1 2 nz 3 4 1 2 nz 3
Figura: 4-48 Pull up con potencia Figura: 4-49 Pull up sin potencia
0.4 0.45
0.35 04
0.3 0.35
0.3
—= 0.25 —_
€ € 0.25
Z 0.2 z
s 5
0.15 0.15
0.1 0.1
0.05 0.05
0 0
1 2 3 4 1 2 3 4
nz nz
Figura: 4-50 Viraje con potencia Figura: 4-51 Viraje sin potencia

Los graficos mostrados entre la Figura: 4-44 y Figura: 4-47 fueron
obtenidos para una posicidon de Zcg=0 y una velocidad de 47 m/s. Para
este caso la posicidon de Xcg para la cual se ha logrado que la pendiente
sea nula es Xcg=0.47 de la Cam. Y aparece en rojo en la Figura: 4-45
correspondiente a Pull up sin potencia. Entre la Figura: 4-48 y la
Figura: 4-51 se muestra lo mismo para una posicion de Zcg=0.05m
aungue su limite se encuentra mas atrasado que el caso para Zcg=0m
por lo cual no es de interés.
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Por lo tanto, para Xcg=0.47 de Cam y velocidad de 47 m/s se alcanza
el limite de maniobra.

4.9 Limites del centro de gravedad

Una vez calculados todos los limites queda establecido el rango de
corrimiento para el centro de gravedad, el cual debe estar entre:

Posicion mas adelantada Posicion mas atrasada

Xcg=0.09 Cam Xcg=0.47 Cam

4.10 Estabilidad direccional

Para el caso de la estabilidad direccional se deben analizar las
siguientes contribuciones:

Fuselaje

Union ala fuselaje
Empenaje

e Hélice

Estas contribuciones seran analizadas de tal forma de establecer las
condiciones que resulten criticas. Siguiendo este criterio al considerar
que la hélice en el caso de esta configuracidn posee un caracter
estabilizante en guifiada serd mas importante conocer el caso sin
potencia, aunque a la hora de estimar la fuerza en el mando el caso
con potencia resultard mas critico.

4.10.1 Contribucion del fuselaje
La contribucién del fuselaje fue estimada en la seccién 2.4.2.

C _Ne _ 0.0374

ACyr = 0.01029 B (2.0895 — x4)

4.10.2 Contribucion del empenaje

La cola en V al encontrarse con angulo de deslizamiento produce un
momento que tiende a orientarse hacia la direccién de la corriente
libre, a la fuerza en el eje Y producida por el empenaje se
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adimencionalizada la llamaremos Cyz., este parametro se encuentra
referido a la superficie total del empenaje sin proyectar.

CYﬁt =—K CL(XN (Sin I")Z 4-58

El momento de guifiada producido por el empenaje puede ser
expresado como:

do
Cne = —K Cry (sin)?Vynt (1 - E) B 4-59
Con
_ Xun Se
W= S, b

Una consideracién especial debe realizarse al utilizar la pendiente de
. d . . . .
sidewash £ para el caso en estudio. A diferencia de la pendiente de

downwash donde se utilizd un método particular para estimar este
parametro en empenajes en V no se ha encontrado una teoria que
tenga en cuenta este parametro, el cual se ve influenciado tanto por el
ala como el fuselaje.

Considerando que una parte del empenaje se encuentra alejada de los
cuerpos que producen las desviaciones del flujo, se ha optado por
considerar una cierta influencia, pero no tan alta como la que tendria
un empenaje convencional. Para un calculo conservativo se ha elegido

. . d /
arbitrariamente un factor é = 0.2, para conocer este parametro con

mayor presion se deberian realizar ensayos o un analisis con
CFD, lo cual excede los objetivos de este trabajo.

El control de momento de guinada se produce mediante la deflexién
asimétrica de los elevadores, llamados también elevones.

Cn = —K CLaNTSinF6rVV77t 4-60
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La utilizacion del simbolo &, solo obedece a la diferenciacion con la
deflexion como elevador, el comando es el mismo.

4.10.3 Contribucion de la hélice
Al tratarse de una configuracién Pusher el efecto de la hélice resulta
estabilizante.

Splp
" Swbw

4-61

C,=0C,

Donde C,, es el coeficiente de fuerza normal de la hélice debido a
angulo de deslizamiento, el cual se calcula de la misma manera que
para longitudinal solo que reemplazando el angulo de ataque por el de
deslizamiento.

4.10.4 Resultados de equilibrio y estabilidad direccional

Al juntar todos los términos que aportan al coeficiente de momento de
guifada se tiene que:

2 do : 4-62
C—n = CNF + ACNF + K CL(ZN (Sln F) ant (1 — @) 'B —K CL(ZN Tsinl’ 6TVV77t
Sl
C p°p
+ nh SWbW

A continuacion, se muestran los resultados estabilidad estatica y
control direccional, siendo la pendiente positiva de Cn vs B la condicion
estabilizante. Los resultados se presentan para 2 posiciones de Xcg.
Como se detalld al principio de esta seccion la condicidon mas critica es
sin potencia por lo tanto solo se muestra el caso con potencia para una
velocidad de corriente libre de 25 m/s.
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Xcg=0,3 Cam
0.1

0.08
0.06
0.04

0.02

—5-152 6-5¢ 602 652

6 15¢

Figura: 4-52 Coeficiente de momento de guifiada en funcién del angulo de
deslizamiento para el caso sin potencia para Xcg=0,3 Cam.

Xcg=0,4 Cam

0.08

0.06

0.04

-0.08

—05-15° 6-52 500 §5¢

6152

Figura: 4-53 Coeficiente de momento de guifada en funcion del angulo de
deslizamiento para el caso sin potencia para Xcg=0,4 Cam.

Caso con potencia:
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Xcg=0,3 Cam

0.1
0.08
0.06
0.04
0.02

e
-0.02

Cn

-15 15

-0.08
-0.1

—5-152 6-5¢ 602 652

6 15¢

Figura: 4-54 Coeficiente de momento de guifiada en funcién del angulo de
deslizamiento para el caso con potencia para Xcg=0,3 Cam.

Xcg=0,4 Cam

0.1
0.08
0.06
0.04
0.02

0
-0.02

Cn

-15 15

-0.08
-0.1

—05-15° 6-52 500 §5¢ 6152

Figura: 4-55 Coeficiente de momento de guifada en funcion del angulo de
deslizamiento para el caso con potencia Xcg=0,4 Cam.

Xcg Cnp Sin potencia (1/°) | CnB Con potencia (1/°)
0,3 Cam 0,002162 0,002262
0,4 Cam 0,002031 0,002127

Tabla 4-2 Estabilidad direccional
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4.10.5 Momento en el servo del elevon

Como se ha mencionado anteriormente el elevon cumple las funciones
de elevador y de timon de direccién, esto trae aparejado que el
momento que deban realizar los servos sea el necesario para equilibrar
la aeronave en vuelo longitudinal mas el requerido para el equilibrio en
vuelo lateral (ya sea para equilibrar un angulo de deslizamiento u otras
condiciones).

Si la aeronave se encuentra con deslizamiento se debe deflectar
asimétricamente las superficies de comando del elevon para producir
un momento que lleve a la aeronave a la condicidon de equilibrio. A su
vez el angulo de deslizamiento produce que la hélice produzca un
momento de cabeceo, de acuerdo a la referencia (NACA-WR-L-219,
1943). De la misma forma el angulo de ataque sobre la hélice produce
un momento en guinada. Por lo tanto, los efectos quedan acoplados.

Dicho esto, para calcular el momento en el servo es necesario contar
con un modelo que tenga en cuenta los efectos longitudinales y
laterales acoplados. Para poder realizarlo se deben hacer
simplificaciones ya que algunos mecanismos de acoplamiento resultan
mas bien complejos y no se posee una forma analitica de simularlos.
Por lo tanto se recomienda realizar ensayos para corroborar su
exactitud, lo cual excede los alcances de este documento.

Una de las simplificaciones que se realizan en este caso es que la fuerza
normal de la hélice y el momento propio (guifiada por alfa y cabeceo
por beta) que esta produce se pueden calcular por separado utilizando
la misma velocidad de corriente libre. Es decir que para una velocidad
de corriente libre que se encuentra con respecto del disco de la hélice
con angulo de ataque y con angulo de deslizamiento, se estima el
efecto del angulo de ataque dejando de lado la existencia del angulo
de deslizamiento y viceversa.

Por otro lado, también se consideran independientes el efecto de
a Yy B sobre el angulo de ataque normal del empenaje en V.

Llamando a el momento de cabeceo producido por angulo de
deslizamiento sobre el disco de la hélice C,,,; y al momento de guifiada

debido a angulo de ataque (,,,. Se plantean las ecuaciones de

equilibrio en cabeceo y en guifiada para despejar la deflexion requerida
para el equilibrio de momentos en ambos ejes.
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Considerando que al tener deslizamiento el empenaje se encuentra
sometido a un flujo no simétrico y que para producir un momento de
guifada se debe deflectar asimétricamente los comandos, los servos
del lado izquierdos estaran sometidos a distintas situaciones que los
servos derechos.

1
Mder = -G E,DVZSeCe(Ch“ XNiong + Chs 5elong + Cha Anlat der T Chs 5elat der)

4-63

1
Mizq =-G EpVZSeCe(Cha XNiong + Chs 6elong + Cha ANiat izq + Chs 5elat izq)

4-64

Para obtener la deflexion requerida para el equilibrio longitudinal &.;ong

se debe seguir el mismo procedimiento que para la seccion 4.6.1
de vuelo en maniobra, solo que agregando C,,; a la suma de

momentos de la cual se despeja la deflexidn.

Para estimar el momento en el servo para el control direccional se
analiza la deflexion necesaria para producir deslizamiento. Esto se
logra despejando de la ecuacion de coeficiente de momento de guifada
igualada a cero y despejando de esta la deflexion de comando
correspondiente. En este caso se realiza considerando efectos de la
potencia, el momento de guifiada producido por el angulo de ataque
sobre el disco de la hélice.

_ 5 do Sply
R = CNF + ACNF - K CLC(N (Sln F) ant (1 - @) ﬁ + Cnhﬁ + Cmya
ww
R
5, = :
KCiogntsinl'Vynt

O tat = Ge izq

Oc 1at = =0 der
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El angulo de ataque normal para longitudinal se calcula de la misma
forma que para vuelo en maniobra y para direccional de acuerdo a la
referencia (NACA R 823):

Anigt = Sinf sinTl
ANlat der = SIS sinl’
ANlatizg = —Sinf sinl’

Para el caso sin potencia desaparece el acoplamiento entre guifiada y
cabeceo, y se van los términos de fuerza normal y empuje.

A continuacién, se muestran los resultados del momento en el servo
para un centraje de Xcg= 0.3 de Cam y 0.4 de Cam y Zcg=0m.

4
3

) O ey

E o
£ .36 37 38 39 70 1 Z) 43 44 45
)

-2

-3

-4

-5

V(m/s)
B=2.52izq B=2.52 der B=52izq B=52 der
— (3=102izq B=102 der =152 izq == [(3=152der

Figura: 4-56 Momentos de superficies internas Sin potencia para Xcg=0.3 Cam
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M (N m)

3
2
L —
1
0
36 37 38 39 40 44 42 43 gavis 45
-4
V(m/s)
— 3=2.52 izq B=2.5¢ der B=52izq B=5¢2 der
—3=102 izq B=109° der B=152izq ==——p=152 der

Figura: 4-57 Momentos de superficies internas Con potencia para Xcg=0.3 Cam
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0.5 36

-2.5

1.5
1 —

0.5

29
=4

3L

39 40 AT a7 43 44 45

-1.5

V (m/s)

—3=2.52 iz B=2.52 der B=52izq B=52 der

— (3=102 izq
B

B=102 der

=152 izq == [(3=152der

Figura: 4-58 Momentos de superficies externas Sin potencia para Xcg=0.3 Cam
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05 36 37 38 39 40 41 #2 73 v} 45

M (N m)

V (m/s)

——B=2.5%izq

B=2.5¢ der B=52izq B=5¢2 der
—3=102 izq

B=109° der

B=152izq ==——p=152 der

Figura: 4-59 Momentos de superficies externas Con potencia para Xcg=0.3 Cam

Para Xcg=0.4 de la Cam

4
3 //
2 —
1
E o
£ 3 37 38 39 40 41 42 43 44 a5
-1
=
-2
-3
-4
-5
V (m/s)
—3=2.52izq B=2.52 der B=52izq B=52 der
— (=102 izq B=102 der B=152izq == [(3=152der

Figura: 4-60 Momentos de superficies internas Sin potencia para Xcg=0.4 Cam
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M (N m)
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— 3=2.52 izq B=2.5¢ der B=52izq B=5¢2 der
—3=102 izq B=109° der B=152izq ==——p=152 der

Figura: 4-61 Momentos de superficies internas Con potencia para Xcg=0.4 Cam
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—3=2.52 iz B=2.52 der B=52izq B=52 der
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B

B=102 der

=152 izq == [(3=152der

Figura: 4-62 Momentos de superficies externas Sin potencia para Xcg=0.4 Cam
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= -1
-1.5
-2
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-3

V (m/s)
B=2.52izq B=2.5¢ der B=52izq B=5¢2 der
— =102 izq B=109° der B=152izq ==——p=152 der

Figura: 4-63 Momentos de superficies externas Con potencia para Xcg=0.4 Cam

Por otro lado, se ha calculado para la posicion mas adelantada del
centro de gravedad el maximo momento que deben ejercer los servos.

Mmax=-5.9 (N m)

4.11 Efecto diedro

Se trata del momento de rolido debido a deslizamiento. Los
elementos que contribuyen en este caso al efecto diedro son:

e Interferencia ala fuselaje
e Empenaje enV

Al tratarse de ala alta la union ala fuselaje produce un efecto diedro de
Cip = —0.03437 [%] de acuerdo a la Ref. (Scarpin, IUA-Apunte de clases
Mecanica del Vuelo II, 2015).

El empenaje en V aporta un momento de rolido que puede ser dividido
en dos, si se descomponen las fuerzas resultantes en cada semi-ala de
empenaje observa que se tiene una cupla (momento sin fuerza
resultante) debido a las fuerzas verticales, y un momento producido
por la fuerza lateral resultante en el eje Y que posee un brazo de
palanca respecto del centro de gravedad en el eje Z, z.g4.
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z

Ciptr = =K Cpon (sinl’ )2% 4-65
. Vs

Ciprz = —K Cran sin T cos '~ 4-66

Donde y, es la distancia en el eje Y entre el lugar de aplicacion de la
fuerza y el eje de simetria del VANT.

La proyeccion de fuerzas cuando el empenaje se encuentra con
deslizamiento se puede observar en la Figura: 2-7.

Resultando la suma de todos los aportes:

Cp = —0.3378 [%] para una posicion de Zcg=0

Cip = —0.3177 [%] para una posicion de Zcg=0.05

4.12 Momento en el servo del aleron

El momento en el servo del alerén se puede calcular siguiendo los
mismos pasos que se realizaron para el caso del momento del servo
del empenaje.

Una diferencia con respecto a los calculos para una aeronave
convencional (comandada por piloto con ambos alerones comandados
por la misma palanca), es que se calcula cada alerén por separado,
debido a que se comanda con servos independientes para cada alerdn.

Por seguridad cada alerén se encuentra dividido en dos partes de
iguales dimensiones, a los que se denomina interno y externo.

Desarrollando la ecuacion para determinar el momento que debe
ejercer el servo se llega a la ecuacién 4-68 siendo G, la relacién de
transmision correspondiente al sistema del alerdn.

M, = G, HM 4-67
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M, = G, qSacq (Cho + Chaa + Chs6) 4-68

La deflexion de los alerones (en la cual uno baja su nariz y en el otro
sube) produce una velocidad de rolido, esto hace que una semi-ala
suba y la otra baje, generando un desbalance de angulos de ataque
Aa, esto lleva a que el momento en cada uno sea diferente, les
llamaremos M, (alerdn que sube) y M, (alerén que baja).

Este desbalance de angulo de ataque se produce alrededor del angulo
de ataque del ala.

Realizando simplificaciones para poder obtener este angulo, si
analizamos las ecuaciones desarrolladas para viraje en la seccion 4.6.1
se puede obtener la ecuacion de sustentacién cuando la aeronave esta
inclinada en un angulo de rolido @.

1 w
L=§pV SCL:COS(Z)
1
nZ:cos(D

Es decir que para poder realizar los calculos se deben analizar distintos
casos de angulo de rolido ademas de la velocidad de rolido. Finalmente,
el caso de interés es la combinacion para la cual la fuerza es mayor.

Por medio de la ecuacion de sustentacién se obtiene el CL
correspondiente y con este es posible conocer el angulo de ataque del
ala.

2Wn,
CL=—2
pSV

Cy,
Qw = —— — Arow
CLa

My = G, qSycq (Cho + Cha (ay, + Aa) + Chsdy) 4-69

M, = G, qSycq (Cho + Cha(ay, — Aa) + Chs6y) 4-70
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Debido a la velocidad de rolido el angulo de ataque, de cada seccion
de ala segun envergadura, cambia. Para calcular su efecto sobre el
alerdén, se calcula el angulo de ataque promedio sobre el mismo, esto
es:

py 4-71
Aa =2
*=7

Siendo y’, la distancia desde el plano de simetria hasta el centroide del
alerén.

Por otro lado, la velocidad de rolido es:

B pb/ZV) 2V 4-72
p= ( 5. )%
a = (pb/2V> b)) y, 4-73
5, )°%b/2

La obtencion de los coeficientes para el momento de charnela se ha
llevado a cabo por medio del método de la Ref. (McCormick, 1995), y
fue elegido debido a que los parametros de correcciéon se adaptaban
mejor al caso a analizar, Cro fue obtenido utilizando el software XFLR5
ya que no se encontré informacién confiable para la obtencion de este
parametro, para esto se calcula el coeficiente de momento de charnela
para angulo de ataque nulo y deflexion nula.

"2 L ce
1.0 ' - cl -
\\ ] g
08
: ™~
3
L \i\
- .
= 0.4 \'\-....l
0.2 4 | Balance ratio (BR)
0 0.1 0.2 0.3 0.4 ¢,/c and BR
| 1 | | | L [ ]
0 0.04 0.08 0.12 0.16 r/e
(. 1 | | | L | ] i
o] 0.2 0.4 0.6 0.8 144

b, = —0.55 &k, {eefe), kylefc) ky (BR) Ky (1/4)

Figura: 4-64 Parametros para obtener la variacién del momento de charnela con el
angulo de ataque
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1.2 T
Ce
1.0 TN\ — . C .
T 0.8 }% o ]
g | ! *
D 06 «f— 11— Jlf
|- A
— i . |
<04 1 ? \ ! |
i | \~\Balance ratio (BR)
02 : ' N
1
L1 N
0 0.1 0.2 0.3 0.4 ¢./c and BR
[ | | ! i | | J
0 0.04 0.08 0.12 016 e
| i ] i | I [
0 0.2 0.4 0.6 0.8 wa

by =—0.89k, (c/ec | Ry(BR) &y (1/.4)

Figura: 4-65 Parametros para obtener la variacion del momento de charnela con la
deflexién

Por medio de la Figura: 4-64 y Figura: 4-65 se obtienen los parametros
de correccién para obtener C,, = b, Y C,s = b,, dando como resultado:

1
C,, = —0.4268 |—
ha [rad]

1
Cns = —0.7843 [—]
hé rad

Cho = 0.6302

Con el método de franjas se obtiene pl;ﬂ

pb/ZV _ 3T(k22 - k12) 4-74
54 4

Donde k; es la fraccidon de semi envergadura donde comienza el alerén
y k, donde termina (desde el fuselaje hacia la puntera). En este caso
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se calcula como si el alerén interno y externo fueran uno solo ya que
ambos se deflectan en el mismo angulo y producen la velocidad de
rolido en conjunto.

“ b/2 ~
dy }
- y >
Jey b/2 k3 b/2

Figura: 4-66 Definicion de fracciones de semi-envergadura para el aleron

La Unica diferencia que existira en el momento para el alerén interno
respecto del externo es y” que afecta a 4a.

En las figuras siguientes se muestra el momento ejercido por los servos
para cada superficie de comando, tomando una deflexién de cada
superficie de control de 30° (en sentidos opuestos), para distintos
angulos de rolido.

12

11
10

o

€ 8
£ 7
§ 6
@ 5
o
s 4
3
2
1
0
20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 46
V (m/s)
Md ext Mu ext Md int Mu int

Figura: 4-67 Momentos en el servo del alerén para angulo de rolido de 10° y deflexion
de 30° a cada lado

Pagina 134 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

12
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§ 6
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g 4
3
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Figura: 4-68 Momentos en el servo del aleréon para angulo de rolido de 30° y deflexion
de 30° a cada lado

12
11
10
9
E 8
£ 7
§ 6
QL 5
g 4
3
2
1
0

20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 46
V (m/s)
Md ext Mu ext Md int Mu int

Figura: 4-69 Momentos en el servo del aleron para angulo de rolido de 60° y deflexion
de 30° a cada lado
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M alerén (N m)

P OR NWRUWOON ®

2022 24 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 46
V (m/s)

Md ext Mu ext Md int Mu int

Figura: 4-70 Momentos en el servo del aleron para angulo de rolido de 75.5° y
deflexion de 30° a cada lado

Siendo el maximo momento que debe proveer el servo 11.7 (N
m).
4.13 Dinamica timén fijo

Como es sabido un VANT siempre tiene los comandos fijos, es
decir que no pueden flotar libremente, por lo tanto, solo se analiza el
caso timén fijo en esta seccidén. Los modelos utilizados no incluyen los
efectos de la potencia.

La teoria aplicada en esta seccion se encuentra desarrollada en la Ref.
(Scarpin, IUA-Apunte de clases Mecanica del Vuelo II, 2015).

En primer lugar, se calculan los parametros para adimensionalizar.

m 4-75
T, = —— -
pSV
m
Ue = pSc 4-76
B = Ry 4-77
Ucc
m
U = m 4-78
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Utilizando los pardametros adimensionales de la seccion 1.4 se calculan
los radios de giro dimensionales, los cuales son:

R, R, R;
Re=—b Ry = = Lyus R, = Z(Lf“S +b)
1=z (%) 1=2(3)

A continuacidn, se listan las derivativas necesarias.
Para dinamica longitudinal se tiene:
1. ¢,, Pendiente de sustentacion del ala

Esta sera la correspondiente al N° de Reynolds de la condicién de
equilibrio analizada (Trim).

2. Cp, Cambio del coeficiente de resistencia con angulo de ataque.
Este se estima a partir de la condicidon Trim.

3. C,,, Criterio de estabilidad timén fijo dC,,/da

dCy, _dCpdC,
da dC, da

En este caso depende del centraje y en caso de que la funcion de
equilibrio fuera lineal se lo linealiza alrededor de la condicidn de
equilibrio.

4. Cnaq Derivada del momento de cabeceo respecto de la velocidad
de cambio de a con respecto a t/.

Esta variacion se origina debido al tiempo que tarda una particula de
aire que pasa por el ala en llegar al empenaje.

Para un avion cuyo angulo de ataque se incrementa a la velocidad
da/dt, el angulo de ataque normal en la cola para cualquier instante
sera:

a; = (a,, + it —iw)cosT — ey

dey da
v = g (@ ~ g 4t)
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Donde At es el tiempo que tarda una particula de aire en moverse
desde el ala a la cola
It

|74
El momento de cabeceo debido a la cola es:

At

3 . ) dey da
Cnt = —Crant (m+a0W+ it — lw) COSF_E(QW_EALL) cosI'Vynt
Donde:
Ut — e (2922
d(%)— Crant "V am cos ' Vynt
Finalmente, si se lo lleva a la forma adimensional
Cmaa = —Crane ;?ECOSFVHUt

5. Cnhqe @amortiguamiento de cabeceo

Partiendo del momento de cabeceo debido a la cola que ya se ha
desarrollado antes en este capitulo

K.ql
Cont = _CLaNtaT(COS N*vynt

Siendo

Se deriva para obtener:

=—C K“l( N2*vynt

De forma adimensional queda:

11
Cao = =Cuane Koz (cos 1)V nt

Dindmica lateral timodn fijo:
Derivativas para las ecuaciones de dinamica lateral

1. ¢, amortiguamiento de guifiada
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rl
A(lv=—7”

La contribucion del empenaje al coeficiente de momento de guinada:

. rl, .
Colvr = — Crant 7 (sinI")* Vy nt

dc,
d(rb/2V)

La contribucidn del ala al amortiguamiento de guifiada es tomado

oL
Cor = =2 Cpant b (sinl)? Vy nt

Cp ALa

como: Cprlara = — n

Quedando la contribucion total:

C .
Cor = =3 =2 Chane 7 In1)* Vy 1t
2. C, derivada del momento de rolido debido a la velocidad de

guifada
Cuando el avion adquiere una velocidad de guifiada, el ala que avanza

tiene mayor velocidad relativa que el ala que retrocede. Esto produce
una asimetria de sustentacidon que genera rolido.

Si asumimos una distribucion de sustentacion eliptica para simplificar
los calculos:

C - C,rb
'T 4 2v
Por lo tanto:
C
Clr = IL
3. C,, derivada del momento de guifiada debido a la velocidad de
rolido.

Cuando el avidén adquiere una velocidad de rolido, la variacion de
angulo de ataque que induce sobre cada ala produce cambios en la
direccion de la sustentacidon. Esto hace que la sustentaciéon de cada ala
tenga una direccion distinta produciendo guifiada.
Otra vez asumiendo una distribuciéon de sustentacidn eliptica:

C, pb

Cp=—— —
nT g2V
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4. (3 efecto diedro

El efecto diedro fue calculado en la seccion 4.11
5. C,, amortiguamiento de rolido

Este parametro se obtiene de la Figura: 4-71

Jo
Topclr ratio, A

66
P
62 < il

= ) -

58 // ),/ -

=

o
> S0 > -
Sz

I .‘6 5l 7/ -

o P i

A2 gt
/¢4

28

34

.30

4 6 8 10 12 14

Aspect ratio

Figura: 4-71 Amortiguamiento de rolido en funcién del alargamiento

6. C,pz estabilidad direccional rudder fijo

Este coeficiente fue calculado en la seccion 4.10

7. C,p Derivada de fuerza lateral

Calculado en la seccion 4.10.4.

Finalmente, en la Tabla 4-3 y Tabla 4-4 se listan los valores de cada
derivativa nhombrada. Estas son calculadas para dos centrajes y dos
velocidades de trimado.

‘ ‘ Xcg=0.3 Cam ‘ Xcg=0.4 Cam ’
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V=22 (m/s) | V=40 (m/s) |V=22 (m/s) |V=40 (m/s)
CLaw 4.8561 4.9102 4.8561 491021
CDa 0.3875 0.08413 0.3776 0.07649
Cmdo -0.1102 -0.11024 -0.1005 -0.1005
Cmda -0.02731 -0.01502 -0.02491 -0.01370
Cma -1.4646 -1.1555 -0.875 -0.5607

Tabla 4-3 Derivativas para dinamica longitudinal

Xcg=0.3 Cam Xcg=0.4 Cam
V=22 (m/s) | V=40 (m/s) | V=22 (m/s) | V=40 (m/s)
CyB -1.8090 -1.8090 -1.8090 -1.8090
Cnr -0.8802 -0.8722 -0.8029 -0.7956
Clr 0.2456 0.0743 0.2456 0.0743
Cnp -0.1228 -0.03715 -0.1228 -0.03715
CIB -0.3378 -0.3378 -0.3378 -0.3378
Clp -0.595 -0.595 -0.595 -0.595
Cnp 0.1238 0.12387 0.1163 0.1163

Tabla 4-4 Derivativas para dinamica lateral

Para encontrar los modos de dindmica longitudinal timon fijo se tiene
un polinomio de grado cuatro, el cual se resuelve para encontrar sus
raices y asi conocer las caracteristicas de movimiento ante una
perturbacion.

A +BAB+CAP+DAI+E=0

A=1
CLa Cmd@ Cmda
B = Cp — —~
y Ty h
C=CLaC CLZ_Cde CLa_CmdBC _i _%_Cmdac
2 P2 h o 2 h P2 P p h P
:Cmdei _CmdB CLa _Cmda CLZ_CmdBCLZ_CmaC
h 2P h 27" h 2 h 2 h P
E:_@CLZ
h 2

Para Dinamica lateral comandos bloqueados también se tiene un
polinomio de grado cuatro dénde los coeficientes son:
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A=1
1 C C;
B=——(C +ﬂ+—p>
2\
1 Cyp (Cor  Cip Cup
C =——(Cyp Cpy — Cr.C +—(—+—)+u—
4Jx12(“’ wr = CrCup) + = A ",

Hy Hy Cyp
D=—I(C,5 C,, — C;pC —— C,Cp — ——(C,,Cppr — Cy,.C
ijfz ( npg “lp g np) 2]x L“lB 8]x]z ( IpYnr Ir np)

G

E =
4Jx ]z

(Clﬁ Cnr - CnB Clr)

Resultando para dindmica longitudinal:

Xcg=0.3 Cam

Xcg=0.4 Cam

V=22 (m/s)

V=40 (m/s)

V=22 (m/s)

V=40 (m/s)

1

1

1

1

5.43120052

5.16307799

5.16914662

4.92665087

37.6666759

30.679527

24.5277821

17.4418431

3.24402097

0.97634137

2.29409052

0.57785821

m|igO| 0| >

15.1200465

1.09131

9.03321088

0.52955216

Tabla 4-5 Coeficientes de ecuacién caracteristica para dinamica longitudinal

Para dinamica lateral:

Xcg=0.3 Cam

Xcg=0.4 Cam

V=22 (m/s)

V=40 (m/s)

V=22 (m/s)

V=40 (m/s)

1

1

1

1

18.8187447

18.7441488

18.0947594

18.026939

113.004817

108.043641

104.589009

99.6995098

o0 |m|>

294.228528

222.064811

280.570027

208.4656

E

215.04506

69.5593031

195.482279

63.3884795

Tabla 4-6 Coeficientes de ecuacion caracteristica para dinamica lateral

Finalmente, las raices son:

Tabla 4-7 Resultados dinamica longitudinal Xcg=0.3 Cam Vtrim=22 (m/s)

Xcg=0.3 Cam Vtrim=22 (m/s)
Raices Longitudinal | Periodo (s) [t1/2 (s)
-2.7016 + 5.4598i 1.2680 0.2827
-0.0140 + 0.6382i 10.8481| 54.5545
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Xcg=0.3 Cam Vtrim=40 (m/s)
Raices Longitudinal |Periodo (s) [t1/2 (s)
-2.5686 +£4.8901 i 1.4157 0.2973
-0.013+0.1887 i 36.6894 | 58.7510

Tabla 4-8 Resultados dinamica longitudinal Xcg=0.3 Cam Vtrim=40 (m/s)

Xcg=0.4 Cam Vtrim=22 (m/s)
Raices Longitudinal |Periodo (s) |t1/2 (s)
-2.5771+£4.1754 i 1.6581 0.2963
-0.0075£0.6125i 11.3033| 101.8351

Tabla 4-9 Resultados dinamica longitudinal Xcg=0.4 Cam Vtrim=22 (m/s)

Xcg=0.4 Cam Vtrim=40 (m/s)
Periodo
Raices Longitudinal |(s) t1/2 (s)
-2.451+£3.359i 2.0611 0.3116
-0.0124 £ 0.1746 i 39.6523 61.5938

Tabla 4-10 Resultados dindmica longitudinal Xcg=0.4 Cam Vtrim=40 (m/s)

Las raices para dindmica lateral son:

Xcg=0.3 Cam Vtrim=22 (m/s)

Raices Lateral

Periodo (s)

t1/2 612 (s)

-3.5426 +2.2842 i

3.03095415

0.2155

-10.5908

0.07211

-1.1428

0.6683

Tabla 4-11 Resultados dinamica lateral Xcg=0.3 Cam Vtrim=22 (m/s)

Xcg=0.3 Cam Vtrim=40 (m/s)

Raices Lateral Periodo (s) |t1/26t2 (s)
-4.0546 +1.217 i | 5.68882948 0.1883
-10.2565 - 0.07446
-0.3784 - 2.0184

Tabla 4-12 Resultados dinamica lateral Xcg=0.3 Cam Vtrim=40 (m/s)

Pagina 143 de 181




INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

Xcg=0.4 Cam Vtrim=22 (m/s)
Raices Lateral Periodo (s) |t1/2 612 (s)
-3.2773 £2.7345i |2.53183598 0.2330
-10.5202 - 0.07259
-1.02 - 0.7487

Tabla 4-13 Resultados dinamica lateral Xcg=0.4 Cam Vtrim=22 (m/s)

Xcg=0.4 Cam Vtrim=40 (m/s)
Raices Lateral Periodo (s) |t1/2 612 (s)
-3.7362 +1.7812i |3.88687709 0.2044
-10.1915 - 0.07494
-0.3631 - 2.1034

Tabla 4-14 Resultados dinamica lateral Xcg=0.4 Cam Vtrim=40 (m/s)

Como conclusién a partir de estos resultados, para dinamica
longitudinal se observan dos raices complejas conjugadas que para
todos los casos los modos son dindmicamente estables, los cuales
presentan un comportamiento periédico amortiguado correspondientes
a corto periodo y fugoide.

Para dinamica lateral se observa para todos los casos estudiados una
raiz compleja conjugada la cual es periddica amortiguada, y dos raices
reales negativas las cuales son aperiddicas convergentes, por lo cual
se concluye que para dinamica lateral también se tiene un
comportamiento dinamicamente estable.
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Capitulo 5. Performances

5.1 Introduccion

En este capitulo se detallan las performances del VANT, los desarrollos
de ecuaciones fueron extraidos de la Ref. (Scarpin, IUA-Apunte de
clases Mecanica del Vuelo I, 2015).

Hipotesis generales:

« En el estudio de performances se considera a la masa de la
aeronave reducida a un punto, denominado centro de gravedad

(CG)
o Se consideran solamente las fuerzas longitudinales

« La sumatoria de momentos es cero (el VANT se encuentra
compensado para cada situacion de vuelo)

« A menos que se especifique lo contrario, se asume atmodsfera
tipo ISA

5.2 Fuerzas involucradas

v
Eje Geodésico

Figura: 5-1 Definicidon de sistemas de referencia y nomenclatura basica
Para vuelo simétrico g ~ 09 se plantea la sumatoria de fuerzas en el
eje Z viento.
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YFzv = Wcos(y) — L — Tsin(a + €) = ma, 5-1

Siendo W el peso del VANT, y el angulo de trayectoria, m la masa y a,
la aceleracion en el eje Z viento.

Juntando los términos de inercia, la ecuacidon anterior se puede
escribir:

az
L + Tsin(a + €) = W[cos(y) —?] = Wnz 5-2

Asumiendo:

e T/W pequeio
e asraLL pequeno
e ¢ pequefio
Con lo anterior la ecuacion 5-2 se puede escribir como:

1
nzW = EpVZS CL 5-3
o)
1
nzW = EpOEASZSCL 5-4

Por otro lado, realizando sumatoria de fuerzas en el eje X viento:

YFxv = Tcos(a + €) — D —Wsin(y) = max 5-5
ax es la aceleracién en el eje X viento

Juntando los términos de inercia, la ecuacién 5-5 se puede escribir:

ax
T COS((X + 6) —D=W [Sln(Y) + gl 5-6

Con [sin(y) +%] =nx y asumiendo (a« + €) = 0 se llega a la forma final

a utilizar de la ecuacidon de fuerzas en el eje X viento.
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Para el caso de vuelo sostenido T =D.

La fuerza de resistencia en este capitulo se utiliza de la forma:

1
D= EpTASZS Cp 5-8

La utilizacion del coeficiente de resistencia Cp sera desarrollada mas
adelante en este capitulo.

La fuerza de traccidon T ha sido desarrollada en la seccién 3.6.1 y se
expresa como:

_ ESHP a1?%p 5-9
vV

Donde o es la relacidon de densidades de atmdsfera estandar, mostrada
en la seccién 1.2, ESHP la potencia en el eje del motor a nivel del mar
y n el rendimiento de la hélice, el cual fijadas las RPM varia solamente
con la velocidad.

5.3 Modelo para la polar de resistencia de la aeronave completa

Para la polar de la aeronave completa se deben sumar todos los aportes
obtenidos en la seccién 2.5.

Se ha optado por un modelo que considera la resistencia dependiente
de la sustentacidon del empenaje.

Esta forma de cdlculo hace que sea necesario conocer coOmo se
distribuye la sustentacion total, la cual en este documento se ha
separado en el aporte del ala y el del empenaje, como queda
representado en la ecuacion 5-10.

n,W quSy
qu =C,=Cw+Cy 75

5-10
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A\Y n

Las ecuaciones de equilibrio de momentos en el eje “y” se plantean en
la ecuacién 5-11, y junto con la ecuacion 5-10 se obtiene como se
separan las contribuciones de cada parte.

Co+Cia Xy NSyXy

= T'i' Crcaw — CLWF_ CLH?

Siendo x,, la distancia entre el centro aerodinamico del ala el centro de
gravedad y x4 la distancia entre el centro aerodinamico del empenaje

y el centro de gravedad.

5-11

La ecuacion de equilibrio se ha simplificado eliminando la contribucion
de la resistencia del ala y los efectos de la potencia con el fin de obtener
un modelo facilmente aplicable a todos los casos a analizar, a diferencia
de lo calculado en el Capitulo 4 esta no depende de la posicion en Z del
centro de gravedad.

Por otro lado para obtener el angulo de ataque del fuselaje a se plantea
el coeficiente de sustentacion del ala y se despeja, obteniendo:

Crw
— ¢ + Arow 5-12

a =
CLaW

Si bien se trata de ecuaciones simplificadas de equilibrio respecto de
las desarrolladas en el Capitulo 4 proveen una buena aproximacion
respecto a los métodos que desprecian la contribucidn del empenaje a
la resistencia inducida.

Si se combinan las ecuaciones 5-10, 5-11 y 5-12 se puede obtener el
coeficiente de sustentacién del empenaje C,; necesario para equilibrar
la aeronave.

Cq Xw Co , 4
C (_ - T) C _— —\a —a -
oo 1 Cl\zGe, ~ 7 * CMeaw T o+ ES( Low c) 5-13
LH = qySy Cy (xg—xw)
qs CSCraw ¢

Al tratarse de un empenaje en V este es el coeficiente de sustentacion
del empenaje en el plano de simetria y S, es la superficie no
proyectada, ya que asi se ha definido este coeficiente.
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Una vez conocidos C,,, Y C,y se puede calcular los diferentes aportes a
la resistencia.

La resistencia se ha separado en tres partes:

Cpy Coeficiente de resistencia del empenaje en V dependiente
del coeficiente de sustentacién en el plano longitudinal,
basado en la superficie no proyectada total del empenaje,
funcién del N° de Reynolds.

CDH = CDOH + KlHCLH + KZHCLHZ

Cprina Coeficiente de resistencia inducida del fuselaje basado
en el angulo de ataque del fuselaje, el cual se obtiene con la
ecuacion 5-12, basado en la superficie del ala.

Sp 2 Sbase

+2a

Cp (a)fus = Nfus Cpc a’
Sref Sref

Cpr Coeficiente de resistencia de todas los componentes que
no sean las antes nombradas, que no dependen de la
sustentacion y la parte que depende del coeficiente de
sustentacion del ala. Todos estos dependientes del N° de Re
y basados en la superficie del ala.

Cor = Cpor + Ki1Crw + K;Cpy”
0.09
0.08
0.07
0.06
0.05
0.04

CDR

0.03
0.02
0.01

Clw

Re=300000 Re=600000 Re=900000 Re=1200000

Figura: 5-2 Coeficiente de resistencia CDR en funcion del coeficiente de

sustentacion del ala
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5.4 Limite de maniobra

El Limite de Maniobra es la envolvente que define la zona donde
la aeronave puede mantener el vuelo aerodinamicamente, es decir el
limite cuando se alcanza el coeficiente de sustentacion maximo.

Este se expresa por medio de un grafico del factor de carga en funcion
de la velocidad.

El coeficiente de sustentacién maxima es el correspondiente al ala, la
sustentacion maxima total sera la suma de la maxima del ala mas la
del empenaje necesaria para equilibrar la aeronave.

El procedimiento a seguir es el siguiente:

1. Se propone una velocidad, con la densidad y viscosidad
correspondientes se obtiene el N© de Reynolds. La densidad y
viscosidad se hallan por medio de los modelos de la seccién 1.2
utilizando la altura H.

2. Se obtiene el coeficiente de sustentacion maxima del ala el
cual depende del N° de Reynolds.

3. Con la ecuacion 5-13 se encuentra el coeficiente de
sustentacion del empenaje.

4. Con los coeficientes de sustentacién del empenaje y del ala se
calcula con la ecuacion 5-10 el factor de carga nz

Y asi se procede para una serie de velocidades.

En la Figura: 5-3 y la Figura: 5-4 se muestra el limite de maniobra para
dos centrajes. Estas curvas se han expresado en funcién de la
velocidad verdadera ya que si se usara la velocidad equivalente los
graficos no se colapsan exactamente por los cambios del coeficiente de
sustentacion maxima con el N° de Re, lo cual distorsiona la
interpretacion de los resultados.
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5 // VT
LA 777 ——H=0m
=
3 ,/,\ H=1000m
/‘ H=2000m
2 A
// — Limite estructural
1 A
[ Z
_~
0 - T T l T
0 4 8 12 16 20 24 28 32 36 40 44 48
TAS (m/s)
Figura: 5-3 Limite de maniobra centraje 0,3 de CAM
7 / ‘ o
6 / J,
5 /|
\
4 / ———H=0m
N
< !
3 / H=1000m
|
5 y, H=2000m
/ 7
/ = Limite estructural
1 V.~
>
"
0 - T f f f
0 4 8 12 16 20 24 28 32 36 40 44 48
TAS (m/s)

Figura: 5-4 Limite de maniobra centraje 0,4 de CAM

5.5 Envolvente de vuelo

La envolvente de vuelo permite conocer los limites entre los cuales
la aeronave puede volar en forma sostenida.

El procedimiento para estimar la envolvente se lleva a cabo en forma
iterativa, buscando que se cumpla la condicién T-D=0 teniendo como
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variable la velocidad verdadera para distintos factores de carga y
calculando para distintas alturas.

Al variar la velocidad se producen cambios en el N° de Reynolds, es
por esto que se adoptan funciones Spline que interpolan las
caracteristicas aerodinamicas con el N° de Reynolds como variable (V,
H).

El empuje a utilizar, el cual se obtiene con la ecuacidon 5-9, es el
correspondiente a la maxima potencia, lo cual implica que el
rendimiento de la hélice serd el fijado a 7000RPM. Este varia con la
velocidad, para lo cual se adoptd también una funcion Spline.

La potencia maxima a nivel del mar utilizada es:
ESHP = 15.66 [HP] = 11677.66 [Watt]
Los pasos a seguir son:

1. Con la ecuacién 5-10 al factor de carga correspondiente se
calcula el coeficiente de sustentacidn de la aeronave (,
quedando como funcién de la velocidad.

2. Con la ecuacion 5-13 se calcula el coeficiente de sustentacién
del empenaje C.y.

3. A partirde C, y C,4 se calcula C,, tal que cumpla la ecuacion
5-10.

4. Se plantean los coeficientes de resistencia antes mencionados
dependiendo de C,y, C.y Y del N° de Re el cual depende de la
velocidad para una altura dada.

5. Se plantea la ecuacidon T-D quedando todo expresado en
funcidén de la velocidad, se itera esta ecuacidon para encontrar
la velocidad a la cual T-D=0

6. El mismo procedimiento se aplica para una serie de factores de
carga.

7. Se calcula el limite de la velocidad izquierdo para cada factor
de carga, el cual al tratarse de un avion a hélice de bajas
performances esta dado por la velocidad de perdida.

Ya que se trata de un método iterativo resulta conveniente graficar
para distintas alturas la resistencia para distintos factores de carga, el
empuje y la resistencia de sustentacion maxima para ver donde se
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cortan las curvas, de esta forma se puede corroborar que la solucion
es la que corresponde. Entre la Figura: 5-5 y Figura: 5-10

H=0m
nz=1
300 ‘
\ \\\ / nz=1,5
~ ,
250 \ \\\\\‘\\\;\\\ // / nz=2
200 \\ \\ \\ \\\ 2< nz=2,5
_ nz=3
< 150 \ \~ \\\\\‘ > N nz=3,5
a \ \\ \><Z&\ A |
100 N — nz=4
\\ ><,‘\ — = 4,5
— nz=4,
50 >’< — —
\ nz=5
0 e T
17 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49 —— D CLMAX
TAS (m/s)

Figura: 5-5 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.3 Cam,
H=0m

H=1000m .
300
\ QV \ nz=1,5
250 |\ \\ R\ /’/ nz=2
\ NN d
200 -\ \ \ AN NS \ / nz=2,5
z \ N\ N R <<\\\
250 NN ~ > N nz=3
s \\ \\ \><> ~— N )
N ~ ~L o T A\ nz=3,5
100 N ~ L
50 S~ <><\ o ———— = nz=4
>>‘/ | nz=4,5
0 nz=5
17 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49
TAS (m/s)

Figura: 5-6 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.3 Cam,
H=1000m
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H=2000m .
300 x ‘ -
[ \ \ \ nz=1,5
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z \ \ \ N \\,< ~~~ nz=3
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[
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Figura: 5-7 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.3 Cam,
H=2000m
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Figura: 5-8 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.4 Cam,
H=0m
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Figura: 5-9 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.4 Cam,
H=1000m
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Figura: 5-10 Resistencia para distintos factores de carga y empuje para Xcg=0.4
Cam, H=2000m
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El limite de velocidad izquierdo de la envolvente es igual al limite de
maniobra.

En la Figura: 5-11 y Figura: 5-12 se presentan los resultados de la
envolvente para vuelo sostenido para distintas alturas.

5.5
5
4.5
4
H=0
3.5
H=500m
N
c
3 H=1000m
H=1500m
2.5
H=2000m
2
= = =Llimite
estructural
1.5
1

15 17 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49
TAS (m/s)

Figura: 5-11 Envolvente de vuelo para Xcg=0.3 de Cam
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5.5

4.5

H=0
35
H=500m

nz

H=1000m
H=1500m

H=2000m
2.5
= = = Limite estructural

1.5

1
1517 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49

TAS (m/s)

Figura: 5-12 Envolvente de vuelo para Xcg=0.4 de Cam

En la Tabla 5-1 y Tabla 5-2 se muestran las velocidades de pérdida
calculadas.

Velocidad de

pérdida (m/s) | H=0m H=500m H=1000m |H=1500m |H=2000m

XCG=0.4 CAM 18.94 19.42 19.91 20.43 20.97

XCG=0.3 CAM 19.36 19.85 20.35 20.88 21.43

Tabla 5-1 Velocidad verdadera de pérdida a nz=1

Velocidad de

pérdida (m/s) | H=0m H=500m H=1000m |H=1500m |H=2000m

XCG=0.4 CAM 18.94 18.95 18.97 18.99 19.00

XCG=0.3 CAM 19.36 19.37 19.39 19.41 19.42

Tabla 5-2 Velocidad equivalente de pérdida a nz=1
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En la Figura: 5-13 se muestra la diferencia que existe entre los distintos
centrajes en la envolvente de vuelo, mientras que la Figura: 5-14

muestra como se podria expandir la envolvente al bajar el peso del
VANT.

Envolvente para distintos centrajes W=60Kg H=0

5.5
5
4.5
R el e el s s e e el el ¢ / el o
3.5 Centraje 0,4 de CAM
N
< Centraje 0,3 de CAM
3
Centraje 0,2 de CAM
55 = = = Limite estructural
2
1.5

1
15 17 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49

TAS (m/s)

Figura: 5-13 Envolvente para distintos centrajes
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Comparacion para distintos pesos

W=60kg

nz

P e o e e e S . S L - B W=45kg

Limite estructural

1
15 17 19 21 23 25 27 29 31 33 35 37 39 41 43 45 47 49

TAS (m/s)

Figura: 5-14 Envolvente para distintos pesos

Los dispositivos hipersustentadores reducen la velocidad de pérdida
estimada anteriormente en esta seccion, para conocer esta reduccion
se modifican las ecuaciones 5-10 y 5-11 con los parametros
desarrollados en la seccién 2.2.7.

Los cambios son un incremento en el momento propio del ala y del
angulo de sustentacién nula, que afectan al equilibrio de momentos, y
un nuevo coeficiente de sustentacién maxima.

Este resultado depende de la posicidon del centro de gravedad y de la
deflexion del Flap.

En las tablas siguientes se expresan las nuevas velocidades de pérdida
en velocidad verdadera y en velocidad equivalente para distintas
alturas.
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V pérdida (m/s) V pérdida (m/s)
6f (9) Xcg=0.3 Cam EAS Xcg=0.4 Cam EAS
15 18.18 18.18 17.80 17.80
20 18.13 18.13 17.73 17.73
Tabla 5-3 Velocidades de pérdida con Flaps para H=0m
V pérdida (m/s) V pérdida (m/s)
of (9) Xcg=0.3 Cam EAS Xcg=0.4 Cam EAS
15 18.64 18.19 18.27 17.84
20 18.58 18.14 18.22 17.79

Tabla 5-4 Velocidades de pérdida con Flaps para H=500m

V pérdida (m/s)

V pérdida (m/s)

of (9) Xcg=0.3 Cam EAS Xcg=0.4 Cam EAS
15 19.12 18.21 18.72 17.83
20 19.06 18.15 18.64 17.76

Tabla 5-5 Velocidades de pérdida con Flaps para H=1000m

5.6 Ascenso

Las ecuaciones de ascenso se pueden obtener a partir de un enfoque

energético.

La energia total estd compuesta por la energia potencial y la cinética.

E

potencial = W h  Ecinstica =3

1w

Se define la altura de energia como:

—V?2
2g
w_
Etoull:Wh_'_EEV
h :Etotal: EV_Z
€ w 29

5-14

Si se desea incrementar el nivel de energia de un avion se debe poseer
un exceso de potencia entre la potencia generada por el motor P, y la
potencia absorbida por la resistencia aerodinamica P,. Este exceso de
potencia le permite a la aeronave pasar de un cierto nivel de energia a
otro de mayor nivel.

dEtotal

dt

5-15
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Definiendo como “exceso de potencia especifica” al exceso de potencia

dividido el peso del avidn se tiene:

PD - PN _ dhe
W dt

Ps = 5-16

Para un avion que vuela en régimen incompresible se puede expresar
directamente el cambio de altura con el tiempo como:

dh Py, — Py
—=R/C = =
dt / w

PS 5-17

Con la ecuacién 5-18 se obtiene el angulo de trayectoria.

T—-D
siny ¥ —— 5-18

w

Siguiendo los procedimientos antes explicados para obtener Ia
resistencia, se puede graficar la velocidad de trepada en funcién de la
velocidad y asi obtener la velocidad de trepada maxima y el angulo de
trepada maximo. En este caso el calculo es directo y no es necesario
iterar, se propone primero una velocidad, se calculan los aportes de
sustentacion utilizando la ecuacidon de sustentacién y de equilibrio de
momentos, y con esto se obtiene la resistencia total.

A continuacién, se muestran las velocidades de ascenso para distintos
centrajes y alturas.
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Velocidades de ascenso en funcion de la velocidad verdadera

14 14
12 12
10 10
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4 4
2 2
0 0
4 12 16 20 24 28 32 36 40 44 4
0 8 620 8323640 8 0 4 8 1216 20 24 28 32 36 40 44 48
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Figura: 5-15 Velocidad de Trepada | Figura: 5-16 Velocidad de Trepada
H=0m Centraje 0,3 CAM H=1000m Centraje 0,3 CAM
14 14
12 12
10 10
Q < g
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L 6 i
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4
5 2
0 0
0 4 8 12162024 283236404448

0 4 8 12 16 20 24 28 32 36 40 44 48

TAS (m/s) TAS (m/s)

Figura: 5-17 Velocidad de Trepada | Figura: 5-18 Velocidad de Trepada
H=2000m Centraje 0,3 CAM H=0m Centraje 0,4 CAM
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5-19 Velocidad de Trepada

H=1000m Centraje 0,4 CAM
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Figura: 5-20 Velocidad de Trepada
H=2000m Centraje 0,4 CAM

60

— = =Velocidad de perdida

Para un centraje al 0.3 de la CAM las maximas performances en
ascenso son:

R/C)max
H(m) (m/s) TAS (m/s) |EAS(m/s) |ymax(29) TAS (m/s) |EAS (m/s)
0(12.72270221 32.1 32.1131.6027306|18.9721115|18.9721115
1000 |11.18238369 32.3|30.7691823 | 26.8256715 | 19.8293766 | 18.8895883
2000 [9.768326463 32.1{29.0964182 | 22.6528493 | 20.8636887 | 18.9114833

Tabla 5-6 Maximas performances en ascenso para un centraje de 0.3 Cam

Para un centraje al 0.4 de la CAM:

R/C)max
H(m) (m/s) TAS (m/s) |EAS(m/s) |ymax(9) TAS (m/s) |EAS (m/s)
0] 12.6624286 32.1 32.1131.1848702 | 19.3904363 | 19.3904363
1000| 11.1191176 32.3|30.7691823 | 26.4420087 | 20.279682| 19.3185521
2000 | 9.70161767 32.1|29.0964182 | 22.2782303 | 21.4156567 | 19.4118039

Tabla 5-7 Maximas performances en ascenso para un centraje de 0.4 Cam

En algunos casos el angulo de trepada maxima estuvo limitado por la
velocidad de perdida, estos resultados fueron calculados sin considerar
angulos pequeiios debido a que excedia los 15°.

Pagina 163 de 181




del vuelo del UAV AUKAN

INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica

5.7 Descenso

Para obtener las performances en descenso se trabaja de forma similar
a ascenso solo que en este caso se realiza el analisis sin potencia.

Las ecuaciones a utilizar son:

R/D = P—N = —V 5-19
14 W
D
A 5-20
siny = —
Y>w
Las maximas performances en descenso obtenidas son:
R/D)min
H(m) (m/s) TAS (m/s) |EAS(m/s) |ymin(9) TAS (m/s) |EAS (m/s)
01.33181268 19.5 19.5 | 3.49944602 24.5 24.5
1000 | 1.40045543 20.5 | 19.5284284 | 3.50759453 25.4 | 24.1961991
2000 | 1.47448858 | 21.4156567 | 19.4118039 | 3.51371683 26.7 | 24.2016937

Tabla 5-8 Maximas performances en descenso para un centraje de 0.3 Cam

R/D)min
H(m) (m/s) TAS (m/s) |EAS(m/s) |ymin(9) TAS (m/s) |EAS (m/s)
0 1.260743 19.4 19.4|3.35017621 24 24
1000 | 1.3257835 20.319.3379071 | 3.35682915 25.1123.9104172
2000 | 1.39586242 21.3119.3069691| 3.3627977 26.4|23.9297645

Tabla 5-9 Maximas performances en descenso para un centraje de 0.4 Cam
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Velocidad de descenso en funcion de la velocidad verdadera

6

(6]

6

(€]

I

=4 Q
S~ S~
E; E;
) )
S~ S~
e 2 e 2
1 1
0 0
15 25 35 45 55 15 25 35 45 55
TAS (m/s) TAS (m/s)
Figura: 5-21 H=0m Centraje 0,3 CAM Figura: 5-22 H=1000m Centraje 0,3
CAM
6 6
5 5
- 4 - 4
S~ S~
E; E;
) )
~ ~
() e 2
1 1
0 0
15 25 35 45 55 15 19 23 27 31 35 39 43 47
TAS (m/s) TAS (m/s)
Figura: 5-23 H=2000m Centraje 0,3 | Figura: 5-24 H=0m Centraje 0,4 CAM
CAM
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6 6
5 5
- 4 - 4
~ ~
E, E;
[a) [a)
~ ~
e 2 e 2
1 1
0 0
15 19 23 27 31 35 39 43 47 15 19 23 27 31 35 39 43 47
TAS (m/s) TAS (m/s)
Figura: 5-25 H=1000m Centraje 0,4 | Figura: 5-26 H=2000m Centraje 0,4
CAM CAM

— = =\elocidad de perdida

5.8 Performances en viraje

Al inclinar la fuerza de sustentacion a un angulo de rolido @, la aeronave
realiza un viraje a un radio R con respecto del centro de viraje, a una

velocidad angular w como se muestra en la Figura: 5-27.

Lcos(d) )i

iLsin(¢)

Horizontal

Figura: 5-27 Fuerzas actuando en una aeronave en viraje

Realizando sumatoria de fuerzas horizontales y verticales se tiene:

ZFhor => L sin® =

wy?

g R

5-21
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z F,op =>Lcos@ =W 5-22

De 5-22 n, == = —

W cos®

Dividiendo 5-21 por 5-22 se tiene:

VZ
R — 5'23
g tan®
tan @
w = g 7 5-24

Por relacién trigonométrica:
[L sin®]? + [L cos ®]?> = L? de 5-22 se tiene [L sin@]? + W? = L?
Entonces L sin® =vVI2 —W?2 =Wn,?2 -1

Reemplazando esto en 5-21:

VZ
R ——— 5-25
g nzz -1
_gynt—1 5-26
- %

Para virajes sostenidos se tiene ademas que T=D.

En este caso se ha optado por el diagrama de viraje en la forma de w
vs V , conocido como “"Dog House” ya que permite visualizar una gran
cantidad de datos en un solo grafico.

Se define el exceso de potencia Ps como:
_V(T-D)
TTw

5-27

Siendo D:
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|
D= EPV (CDH Suny, + Coprina S + CDRS)

Haciendo uso de las definiciones de la seccion 5.3.

La resistencia varia con el factor de carga, al adoptar el modelo en que
se calculan los aportes de sustentacidén de ala y empenaje resulta mas
simple iterar para encontrar el factor de carga nz.

En este caso se debe proponer una velocidad y un exceso de potencia.

Siguiendo en linea con los procedimientos para envolvente, los pasos
a seguir son:

1. Con la ecuacion 5-10 a la velocidad correspondiente se calcula
el coeficiente de sustentacion de la aeronave ¢, quedando
como funcién del factor de carga.

2. Con la ecuacién 5-13 se calcula el coeficiente de sustentacion
del empenaje C.y.

3. A partirde C, y C,y se calcula C,, tal que cumpla la ecuacion
5-10.

4. Se plantean los coeficientes de resistencia antes mencionados
dependiendo de C,y, C.y Y del N° de Reynolds el cual depende
de la velocidad para una altura dada.

5. Se plantea Ps W — V(T — D) y quedando todo expresado en
funcion del factor de carga, se itera esta ecuacion para
encontrar el factor de carga al cual PsW — V(T —D) =0

6. El mismo procedimiento se aplica para una serie de
velocidades, para una serie de excesos de potencia.

Haciendo uso de la ecuacidn 5-26 se reemplaza el factor de carga
obtenido iterando y asi se obtiene Ila velocidad angular
correspondiente.

El limite izquierdo de este diagrama se calcula iterando también, para
esto se propone una velocidad angular, la variable es la velocidad, con
la cual se calcula el N° de Reynolds y asi se obtiene el coeficiente de
sustentacion maxima. Se calcula €., con estos datos se conoce C; y
finalmente el factor de carga.

gnz?-1
v

La expresion a iterar es w —=—%— La cual debe valer cero.

Pagina 168 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

Las lineas de fondo que indican factor de carga y radio se obtienen para
el caso de factor de carga reemplazando directamente en la ecuacién
5-26 y para el radio despejando el factor de carga de 5-25 vy
reemplazando también en 5-26.

De esta forma se pueden graficar los diagramas de viraje que se
muestran a continuacién.

1.4 5

1.2

o
o
4

w (Rad/s)

o
o

i

8 40 42 44 46 48 50 52

8303234363

10 12 14 16 18 20 22 24 26 2

TAS (m/s)
———PS=0 (m/s) ———PS=2 (m/s)
————PS=4 (m/s) ——— PS=6 (m/s)
PS=8 (m/s) PS=10 (m/s)
PS=12 (m/s) PS=12,5 (m/s)
——— Limite por perdida de sust. = - R=175(m)
—— - R=100 (m) R=75 (m)
R=50 (m) R=34,7 (m)
= = .nz=1,25 nz=1,5
- - enz=2 nz=3

e= e |imite estructural

Figura: 5-28 Peformances en viraje Xcg=0.4 Cam H=0m
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1.5
1.4
13
1.2
1.1

1
0.9
0.8

w (Rad/s)

S N\ .

N
N f >
06 > < ™~ |
N\ ~
\ -~ .
N < .
N / ~ .
0.4 ~< — l
ya =\ \
03 - ® P —
[ T N SR
0.2 T - . - -
- J . / — A \ -
01 = l { / \ \
0 T T T T T T T T T T T T T T T T T T T 1
10 12 14 16 18 20 22 24 26 28 30 32 34 36 38 40 42 44 46 48 50 52
TAS (m/s)
PS=0 (m/s) PS=2 (m/s) ———— PS=4 (m/s)
PS=6 (m/s) PS=8 (m/s) PS=10 (m/s)
PS=12 (m/s) PS=12,5 (m/s) ———— Limite por perdida de sust.
— - R=175(m) — - R=100(m) R=75 (m)
R=50 (m) R=36 (m) = = .nz=1,25
nz=1,5 - enz=2 nz=3

e | imite estructural

Figura: 5-29 Peformances en viraje Xcg=0.3 Cam H=0m
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w (Rad/s)

0.5 ~ ’ S~ ff‘i’*;;
0.4 \\\ / /[\\ \.T -
03 - \-7/‘ . /\\)\ \\ ,
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R=75 (m) R=50 (m)
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nz=3 e= e |imite estructural

Figura: 5-30 Peformances en viraje Xcg=0.4 Cam H=1000m
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A \ H=1000m
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————PS=4 (m/s) ———— PS=6 (M/s)
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Figura: 5-31 Peformances en viraje Xcg=0.3 Cam H=1000m
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! \
e L H=2000m
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Figura: 5-32 Peformances en viraje Xcg=0.4 Cam H=2000m
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\
e L) \ H=2000m
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o
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TAS (m/s)
PS=0 (m/s) PS=2 (m/s)
————PS=4 (m/s) ———— PS=6 (M/s)
PS=8 (m/s) ————PS=9 (m/s)
—— Limite por perdida de sust. —— - R=175(m)
—— - R=100 (m) R=75 (m)
R=50 (m) R=44,6 (m)
= = .nz=1,25 nz=1,5
- = enz=2 nz=3
e e |imite estructural
Figura: 5-33 Peformances en viraje Xcg=0.3 Cam H=2000m
H=0m H=1000m H=2000m
w max Rmin w max Rmin w max
Rmin (m) |(rad/s) (m) (rad/s) |(m) (rad/s)
Xcg =0.4 Cam 34.7 1.06 38.4 1.01 42.6 0.955
Xcg =0.3 Cam 36 1.04 39.9 0.99 44.6 0.92

Tabla 5-10 Performances maximas de viraje
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5.9 Despegue

El objetivo de conocer de las performances en despegue es tener
una aproximacion de la distancia que la aeronave requiere para el
despegue, para luego en una etapa posterior avanzar en obtener este

dato por medio de ensayos.

Como se puede apreciar en la Figura: 5-34 las distancias se dividen en
dos, distancia en tierra S, y distancia en el aire §,.

P Distancia de Despegue, S, - Ascenso

:"\ Ll Ll

: Distancia en Tierra, Sg Distancia en el Aire, S

i »la i » _—

; Transicion | Ascenso Recto |~
y X S

: Aceleracion Rotacion '

e »le : - Ve

: ~ L

V=0 o, —— Ve Vior - - hob.s-técu."a

i 1 = —-— !

' - S Sk
— o — — . —

A

Figura: 5-34 Distancias en despegue

La distancia en el aire se define entre el punto en el cual las ruedas

dejan de hacer contacto con la pista y el punto al cual se alcanza una
altura definida por la norma aplicada a la aeronave, en este caso la

Norma STANAG define la altura obstaculo h,,; = 50 [ft] respecto del
suelo.
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Eje Geodésico

Figura: 5-35 Diagrama de fuerzas en carreteo

El método elegido para calcular estas distancias es el de integracion de
las ecuaciones de movimiento, con el método de Euler.

A partir de la Figura: 5-35 se plantea la sumatoria de fuerzas.

ZFZ=>WCOS(Z)—L—N=O 5-28

ZFx=>T—D—yRN—Wsin(Z)=ma 5-29

Para angulos de pendiente de pista pequenos:

ZFZ=>N=W—L 5-30

w
ZFx=>T—D—‘LLRN—W®=?a 5-31

Reemplazando 5-30 en 5-31 y despejando la aceleracion se tiene:

Pagina 176 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

“ar 9

[T-D—-ug(W—-L)-W Q]
w

5-32

a

La cual se integra para obtener la evolucién temporal de la velocidad y
luego se vuelve a integrar para obtener la distancia recorrida en funcién
del tiempo.

Esta ecuacion es valida para encontrar la distancia en tierra.

Una vez que las ruedas pierden contacto con el suelo las ecuaciones se
transforman en las de ascenso, para las cuales también se debe

. av
expresar las ecuaciones en la forma de o

Como S, es una distancia respecto del suelo y la aeronave vuela con
un angulo de trayectoria, la distancia obtenida se proyecta en una
direccion paralela y otra perpendicular al suelo.

De esta forma se puede conocer la distancia recorrida y la altura a la
cual se encuentra en cada instante.

La distancia en el aire sera el recorrido horizontal al momento de
alcanzar los 50 ft de altura.

Resultados:
Integrando con un paso h=0.01

Tomando ui = 0.08, para una pendiente de pista nula, para el peso que
se han realizado los cdlculos de performances se tiene:

H=0 H=500
Xcg=0.3 Cam | Xcg=0.4 Cam |Xcg=0.3 Cam | Xcg=0.4 Cam
SG (m) 54.34 54.34 58.31 58.31
SA (m) 15.30 15.24 15.29 15.24

Tabla 5-11 Distancias de despegue
5.10 Aterrizaje

Para conocer las performances en aterrizaje se procede de forma
similar a Despegue, las ecuaciones se plantean con empuje nulo como
al realizar la aproximacion no se conoce cual es el angulo de trayectoria
que posee la aeronave solo se calcula la distancia en tierra.
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Figura: 5-36 Distancias al aterrizar
En este caso las ecuaciones a integrar son las de descenso para la parte

aire y para la parte en tierra:

a4 = d_V _ [—D — tprake W — L) — W @] 5-33
a9 W
Dando como resultado:
H=0 H=500
SG 88.74455153 | 87.35967

Tabla 5-12 Distancias de aterrizaje

Pagina 178 de 181



INSTITUTO UNIVERSITARIO AERONAUTICO

Analisis propulsivo, aerodinamico y de mecanica
del vuelo del UAV AUKAN

Capitulo 6. Conclusiones

A lo largo de este documento se han estimado las performances y
cualidades de vuelo teniendo en cuenta la variacion de las
caracteristicas aerodindamicas con el N° de Reynolds, las cuales en
algunos casos varian en gran medida y en otros se mantienen
constantes, debido al régimen de operacion del vehiculo.

En cuanto a la propulsidon, con la configuracion actual se cumplen los
objetivos de operacion del VANT aunque por medio de un estudio
detallado seria posible lograr mayor eficiencia del conjunto motor-
hélice.

Del andlisis de equilibrio y estabilidad longitudinal se han establecido
los limites de corrimiento del centro de gravedad, para la operacién
segura del vehiculo. Bajo estas condiciones el VANT posee estabilidad
estatica longitudinal y direccional.

El analisis de momentos en los servos del elevdn, al tratarse de un
empenaje en “V”, fue estudiado trabajando como elevador y como
timon de direccién al mismo tiempo, por otro lado han quedado
establecidos los momentos que deben realizar los servos de los
alerones, para ambos casos se han realizado calculos de las
solicitaciones para el momento del servo bajo distintas condiciones de
operacion, quedando para el desarrollador de los prototipos la
consideracion sobre que servos utilizar y si es necesario modificar la
relacion de transmision.

En cuanto al analisis de estabilidad dinamica, bajo las condiciones
analizadas el VANT se comporta estable dinamicamente tanto en vuelo
longitudinal como direccional.

Por ultimo, se han obtenido las performances, las cuales fueron
calculadas para dos centrajes. Ademas de proveer las limitaciones y
posibilidades que ofrece el vehiculo, a medida que se corrobore por
medio de ensayos estas caracteristicas sera posible utilizar los
desarrollos y resultados obtenidos como base para obtener modelos
mas eficientes.
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